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Предисловие

   Предлагаемая вниманию читателей книга «Реактивные самолеты мира», авторами которой являются В. Грин и Р. Кросс, издана в Лондоне в 1955 г.

   В книге дан исторический обзор развития авиационной реактивной техники почти за 16 лет, показано развитие реактивных двигателей (газотурбинных, ракетных, пульсирующих воздушно-реактивных и прямоточных воздушно-реактивных) и летательных аппаратов (самолетов и вертолетов) с этими двигателями.

   Книга состоит из трех разделов.

   В первом разделе авторы кратко излагают принципы работы реактивных двигателей, историю их развития, упоминают отдельные самолеты, на которых эти двигатели проходили испытания. Подобные самолеты названы летающими лабораториями; их перечень приведен в табл. 2 в конце книги. К этому же разделу относится табл. 1*, в которой даны основные характеристики реактивных двигателей, созданных различными фирмами. Излагая историю развития реактивных двигателей, авторы уделяют главное внимание развитию двигателей в Англии и Германии. Подробно освещены работы над реактивными двигателями в США.

   Об истории развития реактивных двигателей в Советском Союзе – в стране, которая является родиной создания такого типа двигателей, авторы умалчивают, ссылаясь на отсутствие сведений и необходимых материалов, хотя общеизвестен огромный вклад советских ученых – К. Э. Циолковского, Н. Е. Жуковского, С. Стечкина, В. В. Уварова и целого ряда других – в теорию реактивных двигателей и выдающиеся практические достижения в этой области. Ракеты К.И. Константинова на твердом топливе успешно применялись еще в XIX в. Ряд оригинальных конструкций ракет, работающих на жидком топливе, был разработан К. Э. Циолковским.

   В дальнейшем идеи К. Э. Циолковского воплотились в оригинальных конструкциях жидкостных реактивных двигателей, созданных такими советскими инженерами и конструкторами, как Ф. А. Цандер, В. П. Глушко, А. М. Исаев, М. К- Тихонравов, Л.С. Душкин и др.

   Обладателями первых патентов на воздушно-реактивные двигатели в середине XIX в. были И.И. Третеский, Н. М. Соковнин, Ф. Гешвенд, Н. Телешев и др. В 1911 году инженер А. Горохов разработал проект мотокомпрессорного воздушно-реактивного двигателя.

   Авиационные турбовинтовые двигатели в России разрабатывались М. Н. Никольским (1914 г.), В. И. Безеровым (1923 г.), В. В. Уваровым (1936 г.) и многими другими.

   Осуществление проектов в дореволюционный период по целому ряду причин происходило медленно, и только Великая Октябрьская социалистическая революция открыла широкие возможности как в области развертывания теоретических исканий, так и в области реализации творческих замыслов.

   Освоение в Советском Союзе новейших конструкций турбореактивных и турбовинтовых двигателей, которые устанавливаются на пассажирские самолеты ТУ-104, ТУ-104А, ТУ-110, «Украина», «Москва» и др. свидетельствует об огромных успехах, достигнутых в нашей стране в деле создания новых мощных двигателей. Это отмечают и сами авторы, говоря, что «внешний вид и летно-технические данные современных советских самолетов дают основание предположить, что советские двигатели могут быть сравнимы по величине, тяги с двигателями, производимыми на Западе».

   Второй раздел книги посвящен применению реактивных двигателей на вертолетах. Указаны известные способы использования двигателей для привода несущих винтов вертолетов. Приведены краткая история развития и основные данные вертолетов с реактивными двигателями, отмечены особенности конструкций, созданных в той или иной стране мира. Более полно освещены работы над проектами средних и тяжелых вертолетов в Англии и США. Подобных сведений о Советском Союзе авторы не приводят. В этом же разделе помещены иллюстрации отдельных реактивных вертолетов.

   В третьем, основном, разделе книги изложены сведения по реактивным самолетам мира. Хронологический порядок изложения даст возможность читателям проследить, как развивалась реактивная авиация в различных странах мира, кроме Советского Союза. Указанные в книге даты разработки советских реактивных самолетов нельзя считать даже ориентировочными, так как авторы (как они указывают сами) судят о них по участию таких самолетов в воздушных парадах в дни 1 мая и 7 ноября, а также в День воздушного флота. Кроме того, не все типы советских самолетов с новыми двигателями упомянуты в книге, о чем также говорят авторы.

   Приведенные в этом разделе данные по советским реактивным самолетам, на которых «использовались» трофейные двигатели, не могут характеризовать уровень развития реактивной авиации в Советском Союзе в период 1945 – 1946 гг., так как, очевидно, «использование» трофейных реактивных двигателей производилось не столько в интересах эксплуатации, сколько в интересах их качественной оценки и изучения.

   Указание авторов на то, что «приведенные в книге данные относительно некоторых английских боевых самолетов и реактивных двигателей, о которых не было публикаций, не могут считаться официальными», ибо они, по словам авторов, получены путем приближенного вычисления, оправдывает отдельные неточности в характеристиках самолетов, но необходимо отметить, что данные относительно скорости, потолка и дальности реактивных самолетов в отдельных случаях завышены.

   Сведения по реактивным самолетам Советского Союза часто не точны, даже в определении конструкторов самолетов, а характеристики самолетов занижены.

   Авторы в своем «Введении» к предлагаемой читателям книге сведения о реактивных самолетах называют описанием, но, к сожалению, с этим нельзя целиком согласиться. Книга представляет собой исторический обзор развития реактивной авиационной техники.

   Несмотря на отмеченные недостатки, книга в целом содержит много фактических данных по реактивным двигателям, вертолетам и самолетам. Она может быть полезной как справочник по реактивной технике для широкого круга авиационных работников, а также инженеров и техников других специальностей.

   В. Любимов.

  
   
Введение

   Применение газотурбинных двигателей на военных и гражданских самолетах достигло в настоящее время такой стадии, когда почти все типы военных самолетов оснащаются турбореактивными двигателями; этот вид двигателей находит также все большее применение в гражданской авиации. Самолеты с ракетными и прямоточными воздушно-реактивными двигателями хотя и являются пока что новинками, однако эра их применения быстро приближается. В наш век бурного развития авиации мы часто забываем, что все достигнутое в последние годы в области создания авиационных силовых установок является в основном результатом воплощения очень старых идей – их практического применения на базе более высокого уровня развития техники.

   Еще за 250 лет до н. э. Герон Александрийский производил опыты над реактивной турбиной. Эксперименты по использованию энергии движущихся газов не прекращаются до настоящего времени. Реактивные метательные снаряды применялись китайцами против монгольских полчищ хана Хубилая в XIII столетии; в 1780 г. Хайдер Али, магараджа Майсура, использовал ракеты против английских войск; реактивные снаряды с успехом применялись полковником Вильямом Конгривом при бомбардировке Булони и Копенгагена, они сыграли существенную роль при взятии Данцига в 1813 г. Около 70 лет тому назад в Англии были запатентованы различные типы реактивных двигателей. В 1834 г. Хайрем Максим, известный конструктор пулемета, построил самолет с паровой машиной, который впервые оторвался от земли. В 1910 г. на Парижской авиационной выставке демонстрировался биплан «Коанда» с двухконтурной газовой турбиной; а в 1913 г в журнале «Аэрофил» Лорин изложил принцип действия прямоточного воздушно-реактивного двигателя.

   Однако только в 30-х годах настоящего столетия реактивные двигатели стали серьезно рассматриваться как основные силовые установки для самолетов. Реактивные двигатели нельзя приписать одному изобретателю, их создание является результатом исследований и экспериментов, начатых одновременно и независимо в ряде стран.

   В Англии из первых исследователей, начавших работы по созданию реактивных двигателей для самолетов, наиболее известны Ф. Уиттл и д-р Гриффит, в Германии – г. Охайн и М.А. Мюллер и в Швеции – А. И. Лисхольм. В Германии П. Шмидт разработал пульсирующий воздушно-реактивный двигатель, д-р Е. Зенгер и д-р Отто Пабст проводили исследовательские работы, направленные на создание прямоточных воздушно-реактивных двигателей, в то время как В. Браун разрабатывал жидкостно-реактивные двигатели. Во Франции Р. Ледюк работал над созданием прямоточных воздушно-реактивных двигателей. В Италии С. Кампини работал над созданием мотокомпрессорных двигателей. К концу 1939 г. как турбореактивные, так и ракетные двигатели были успешно применены на самолетах. С этого времени применение силовых установок нового типа вызвало существенные изменения в конструкции самолетов.

   Термин «реактивный» может быть применен к любому типу авиационных реактивных двигателей: турбовинтовым, турбореактивным, двухконтурным турбореактивным, пульсирующим, прямоточным и ракетным. Разнообразие терминов часто приводит к путанице, особенно у лиц, не занимающихся специально авиационными силовыми установками. В первом разделе книги в популярном изложении объясняется различие между основными типами газотурбинных, пульсирующих, прямоточных и ракетных двигателей. В последующих разделах книги приведены сведения о современной истории развития авиационных реактивных двигателей, а также данные авиационных реактивных двигателей, созданных в каждой стране, с описанием самолетов, на которых эти двигатели устанавливались. Каких-либо попыток анализа реактивных силовых установок не делалось. В книгу включены, за небольшими исключениями, все реактивные самолеты, совершившие полет до настоящего времени. В частности, не включен одноместный истребитель-перехватчик Локхид XF-104, сведения о котором до настоящего времени не опубликованы, а также некоторые опытные и серийные самолеты, созданные в Советском Союзе, достоверные сведения о которых отсутствуют. 7

   Материалы расположены в книге в хронологическом порядке по времени первого полета первого опытного образца самолета с газотурбинным, прямоточным, пульсирующим или ракетным двигателем. Самолеты некоторых типов, заслуживающих большего внимания, описаны подробнее; к ним относятся самолеты, нашедшие наиболее широкое применение, или самолеты, представляющие собой определенный этап в развитии реактивного самолетостроения. На рисунках проекций этих самолетов иногда приводятся для сравнения в том же масштабе виды сбоку отдельных вариантов основного типа самолета. В каждом случае вид самолета в плане разделен осью симметрии на две части, на одной из которых показан вид самолета снизу, а на другой – вид сверху.

   Сведения о большинстве самолетов, представляющих собой летающие лаборатории, предназначенные для летных испытаний реактивных двигателей, помещены в разделе книги, посвященном развитию реактивных двигателей. В этом же разделе приведены сведения о самолетах, основная силовая установка которых состоит из поршневых двигателей, а турбореактивные двигатели являются дополнительными и применяются для ускорения при взлете или в воздушном бою.

   Необходимо подчеркнуть, что приведенные в книге данные некоторых английских боевых самолетов и реактивных двигателей, которые не были опубликованы, не могут считаться официальными. Они получены авторами путем приближенного вычисления по некоторым данным, опубликованным в прессе. Данные, полученные из иностранных источников, также не всегда имеют официальное подтверждение, и их следует рассматривать как ориентировочные.

   Лондон, январь 1955 г. Авторы.

  
   
Общие сведения о реактивных двигателях

   Термин «реактивные двигатели» применяется к четырем основным типам авиационных реактивных двигателей: газотурбинным, ракетным, пульсирующим воздушно-реактивным и прямоточным воздушно-реактивным. В данном разделе приведены общие сведения о принципе работы всех четырех типов двигателей и даны примеры их применения. История их развития в различных странах изложена ниже в разделе «Развитие авиационных реактивных двигателей».

   Принцип действия реактивного двигателя можно понять, если рассмотреть работу пожарного брандспойта. Вода под давлением подается по шлангу к брандспойту и истекает из него. Внутреннее сечение наконечника брандспойта сужается к концу, в связи с чем струя вытекающей воды имеет большую скорость, чем в шланге. Сила реакции, или обратного давления, которую ощущает пожарник, направляющий брандспойт, является прямым следствием возрастания скорости движения струи воды. Эта сила давления, или тяга, настолько велика, что пожарник должен напрягать свои силы, чтобы удерживать брандспойт в требуемом направлении. Сила реакции, как мы отметили, действует в обратную сторону по отношению к направлению истечения воды и не зависит от того, что происходит со струей воды после ее истечения из наконечника. Сила реакции остается неизменной независимо от того, истекает ли струя в воздух, не встречая преград, или же направлена на стену, то есть струя воды после истечения не оказывает какого-либо давления на брандспойт.

   Этот принцип можно применить теперь к авиационному реактивному двигателю. Рассмотрим трубу с открытыми концами, установленную на движущемся самолете. Допустим, передняя часть трубы, в которую поступает воздух вследствие движения самолета, имеет расширяющееся внутреннее поперечное сечение. Вследствие расширения трубы скорость поступившего в нее воздуха снижается, а давление соответственно увеличивается. Допустим далее, что в расширенной части трубы в поток воздуха впрыскивается и сжигается горючее. Эту часть трубы можно назвать камерой сгорания. Тепловая энергия, выделившаяся за счет сгорания топлива, повышает общую энергию воздушного потока или, точнее говоря, потока газов, представляющих собой смесь воздуха с продуктами сгорания топлива. Затем газы вытекают в атмосферу через сужающееся реактивное сопло с обратной стороны нашей трубы. Вследствие того что энергия газов значительно повысилась, скорость их истечения из заднего конца трубы существенно превышает скорость воздуха, входящего через передний конец трубы. Другими словами, скорость потока газов увеличивается, и он – подобно струе воды в наконечнике брандспойта – создает реактивную силу тяги. Эта сила тяги используется для толкания самолета вперед.

   Двигатель, работающий по описанной выше схеме, называется прямоточным воздушно-реактивным двигателем (рис. 1). Нетрудно видеть, что такой двигатель может работать только в том случае, если он движется в воздухе со значительной скоростью, обеспечивающей поступление количества воздуха, достаточного для сжигания впрыскиваемого горючего и создания тем самым необходимой силы тяги. Прямоточный воздушно-реактивный двигатель не может быть приведен в действие, если он не находится в движении.

   
[image: bin00000001.jpeg]
   

Рис. 1. Схема прямоточного воздушно-реактивного двигателя

   Очевидно, что прямоточный воздушно-реактивный двигатель не может широко применяться в качестве силовой установки для самолетов. Самолете таким двигателем должен или запускаться с другого самолета, или же осуществлять взлет и разгон с помощью специального стартового двигателя. Однако прямоточный воздушно-реактивный двигатель вследствие простоты конструкции, дешевизны производства и небольших размеров может найти широкое применение в качестве основной силовой установки для управляемых реактивных снарядов, которые запускаются с пусковых установок с помощью сбрасываемых стартовых двигателей.

   Пульсирующий воздушно-реактивный двигатель не обладает указанным выше недостатком, присущим прямоточному двигателю. Пульсирующий двигатель отличается от прямоточного двигателя наличием воздушных клапанов на входе в камеру сгорания. Схема работы такого двигателя приведена на рис. 2. Горючее в пульсирующем двигателе, так же как и в прямоточном, впрыскивается в камеру сгорания и там сжигается. Продукты сгорания вытекают через реактивное сопло в атмосферу. Выходу газов вперед препятствуют воздушные клапаны. После истечения газов из камеры сгорания в ней создается разрежение, и воздушные клапаны под действием напора наружного воздуха открываются. В камеру сгорания поступает новая порция свежего воздуха, причем при работе двигателя без движения часть воздуха может поступать и через задний конец трубы, являющийся выхлопным соплом. Когда давление в камере и давление наружного воздуха выравниваются, клапаны закрываются, горючее впрыскивается и поджигается, и весь цикл повторяется снова. В существующих пульсирующих двигателях циклы работы повторяются с большой частотой. Так, например, пульсирующий двигатель «Аргус», применявшийся на немецком самолете-снаряде Fi-103 (Фау-1) работал с частотой 2800 циклов в минуту.
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Рис. 2. Схема пульсирующего воздушно-реактивного двигателя

   В пульсирующем воздушно-реактивном двигателе, так же как и в прямоточном, реактивная тяга создается за счет того, что тепловая энергия, сообщенная воздуху и продуктам сгорания, заставляет их вытекать через сужающееся реактивное сопло со скоростью, значительно превышающей скорость воздуха, поступающего в двигатель. Если самолет или снаряд движется с достаточной скоростью, то возможность поступления воздуха в камеру сгорания через сопло исключается.

   Интересной разновидностью пульсирующих воздушно-реактивных двигателей являются некоторые французские двигатели, у которых входная часть профилирована таким образом, что отсутствует необходимость установки специальных механических воздушных клапанов. У этих двигателей входная часть представляет собой так называемый «аэродинамический клапан», позволяющий воздуху свободно поступать в двигатель, но препятствующий выходу в обратном направлении.

   Газотурбинные двигатели

   Прямоточные и пульсирующие воздушно-реактивные двигатели, принцип действия которых в интересах сохранения логической последовательности был изложен вначале, нашли лишь ограниченное применение в качестве авиационных силовых установок, как это легко можно увидеть при беглом просмотре настоящей книги. Наиболее широкое применение получили газотурбинные двигатели, которые начиная с 1940 г. произвели революцию в авиационной технике.

   В принципе газотурбинный двигатель состоит из воздушного компрессора, который приводится во вращение газовой турбиной, сидящей на одном с ним валу. Воздух в компрессоре сжимается до давления, в 6 – 7 раз превышающего атмосферное, и поступает в камеры сгорания, где происходит сгорание впрыскиваемого горючего. Продукты сгорания поступают в газовую турбину, приводя ее во вращение, и затем через реактивное сопло истекают в атмосферу.

   Компрессоры газотурбинных двигателей подразделяются на два основных типа: центробежные и осевые. Центробежный компрессор обычно имеет одну крыльчатку, с радиальными лопатками. Воздух из воздухозаборника поступает к центру крыльчатки. В каналах между лопатками скорость движения воздуха под действием центробежных сил возрастает. При движении в диффузоре его скорость уменьшается, а давление повышается. Из диффузора сжатый воздух поступает в камеры сгорания.

   Осевой компрессор имеет ротор с несколькими рядами (ступенями) профилированных лопаток. Ротор компрессора находится на одном валу с газовой турбиной. Между вращающимися лопатками находятся неподвижные лопатки направляющего аппарата. Воздух, двигаясь вдоль, оси компрессора, сжимается в каждой ступени и из последней ступени поступает в камеры сгорания. Хотя осевой компрессор более сложен и дорог в производстве, чем центробежный, однако вследствие того, что осевой компрессор позволяет получить более высокое давление, в настоящее время на всех мощных газотурбинных двигателях применяются главным образом такие компрессоры.

   Количество энергии, выделяемой при сгорании горючего, которым может быть керосин, бензин, дизельное топливо и т. д., значительно превосходит количество энергии, которое может быть поглощено турбиной для приведения во вращение компрессора. Большая часть энергии газов может быть использована в реактивном сопле для увеличения скорости газовой струи и создания таким путем реактивной тяги. Газотурбинный двигатель, газовая турбина которого, состоящая из одного или нескольких дисков с профилированными лопатками, использует только такое количество энергии, какое необходимо для вращения компрессора, а остальная энергия газов идет на создание реактивной силы тяги, называется турбореактивным двигателем. Схема простейшего турбореактивного двигателя, состоящего'«из центробежного или осевого компрессора, турбины и камер сгорания, дана на рис. 3.
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Рис. 3. Схема простейшего турбореактивного двигателя
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Рис. 4. Схема турбореактивного двигателя с двухкаскадным компрессором

   Более совершенным типом турбореактивного двигателя является турбореактивный двигатель с двухкаскадным компрессором. Такой двигатель имеет два компрессора и две турбины. Передний компрессор, или компрессор низкого давления, приводится во вращение задней турбиной, с которой сидит на одном валу. Задний компрессор, или компрессор высокого давления, приводится во вращение передней турбиной, сидящей с ним также на одном валу. Последний вал является полым, и внутри него проходит вал переднего компрессора и задней турбины. Схема турбореактивного двигателя с двухкаскадным компрессором приведена на рис. 4. Двухкаскадный компрессор позволяет получить большую степень повышения давления, а следовательно, двигатель с двухкаскадным компрессором является более экономичным.

   Тяга турбореактивных двигателей может форсироваться, то есть увеличиваться на короткий период времени различными способами. Наиболее широкое применение нашли впрыск воды и дожигание. Впрыск воды дает сравнительно небольшое увеличение силы тяги без существенного увеличения веса двигателя и используется главным образом при взлете. Дожигание заключается в следующем: в поток газов позади турбины дополнительно впрыскивается топливо, которое сгорает за счет кислорода воздуха, не использованного в камерах сгорания. С помощью дожигания можно кратковременно увеличить тягу на 25 – 30% при малых скоростях и до 70% при больших скоростях полета. Дожигание применяется на двигателях военных самолетов для увеличения скорости при взлете или в воздушном бою.

   Газотурбинный двигатель, у которого [«большая часть энергии газов поглощается турбиной, приводящей во вращение компрессор и воздушный винт, называется турбовинтовым двигателем. Схема турбовинтового двигателя приведена на рис. 5. Воздушный винт соединен через редуктор с основным валом двигателя, на котором находятся компрессор и турбина. Турбина турбовинтового двигателя рассчитана таким образом, чтобы использовать как можно больше, энергии газов.
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Рис. 5. Схема турбовинтового двигателя

   Турбовинтовой двигатель, так же как и турбореактивный, может иметь центробежный или осевой компрессор. Турбовинтовой двигатель может иметь две турбины, одна из которых, передняя, приводит во вращение компрессор, а вторая, задняя, – воздушный винт. В этом случае турбины, имея соосные валы, являются совершенно независимыми. Двигатель такого типа называется турбовинтовым двигателем со свободной турбиной. Схема такого двигателя представлена на рис. 6.
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Рис. 6. Схема турбовинтового двигателя со свободной турбиной

   Турбовинтовой двигатель может также иметь двухкаскадный компрессор. Турбовинтовые двигатели с двухкаскадным компрессором проектируются с целью получения постоянной мощности на валу в широком диапазоне высот (от уровня моря до высоты порядка 7500 м) и температур. Двигатель такого типа имеет компрессор и турбину высокого давления, находящиеся на одном валу, а также компрессор и турбину низкого давления на другом валу, помещенном внутри первого вала. Турбина низкого давления приводит во вращение воздушный винт и компрессор низкого давления. Компрессор низкого давления расположен впереди компрессора высокого давления и подает в него поджатый воздух. В двигателях этого типа нет механической связи между секциями низкого и высокого давления. Схема двигателя приведена на рис. 7.
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Рис. 7. Схема турбовинтового двигателя с двухкаскадным компрессором
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Рис. 8. Схема двухконтурного турбореактивного двигателя

   Третьим типом газотурбинных двигателей, применяемых на самолетах, являются двухконтурные турбореактивные двигатели (рис. 8). Увеличение тяги в таком двигателе достигается за счет смешения горячих газов, выходящих из турбины, с воздухом, поступающим по второму контуру. По периметру диска турбины двигателя помещены лопатки вентилятора, представляющие собой, по сути дела, воздушный винт с укороченными лопастями. Воздух, поступающий во второй контур, подсасывается лопатками вентилятора и подается в реактивное сопло, где, смешиваясь с горячими газами, увеличивает общую массу вытекающих газов.

   Другой разновидностью двухконтурного турбореактивного двигателя является двигатель, схема которого приведена на рис. 9. В этом двигателе увеличение тяги достигается несколько иным способом. Двигатель имеет двухкаскадный компрессор, причем компрессор низкого давления имеет больший диаметр, чем компрессор высокого давления. По выходе из компрессора низкого давления поток воздуха раздваивается. Около 80% воздуха протекает обычным путем по внутреннему контуру через компрессор высокого давления, камеры сгорания и турбины в реактивное сопло, а остальная часть воздуха по второму контуру поступает непосредственно в реактивное сопло, где смешивается с горячими газами первого контура.
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Рис. 9 Схема двухконтурного турбореактивного двигателя с двухкаскадным компрессором

   
Ракетные двигатели

   Принцип действия ракетных двигателей в основном аналогичен принципу действия описанных выше двигателей. Однако в ракетных двигателях кислород, необходимый для сжигания горючего, берется не из атмосферы, а является составной частью топлива, находящегося в баках, расположенных на борту самолета. Под действием высокого давления, развивающегося в камере сгорания двигателя, продукты сгорания с большой скоростью истекают из реактивного сопла, создавая реактивную силу тяги.

   Ракетные двигатели, таким образом, не зависят от воздуха, и чем больше высота полета, тем больше сила тяги двигателя вследствие уменьшения атмосферного давления. Однако в связи с чрезмерно большим расходом ракетными двигателями топлива, которое все должно находиться на борту самолета, продолжительность полета самолета с таким двигателем может составлять только несколько минут.

   В зависимости от характера протекания реакции в камере сгорания ракетные двигатели подразделяются на два типа. В двигателях первого типа, работающих на монотопливе(однокомпонентное, или унитарное топливо), как, например, перекись водорода, топливо в присутствии катализатора разлагается на пар и кислород, которые, истекая из камеры сгорания через реактивное сопло, создают тягу. Так как разложение перекиси водорода происходит при сравнительно низких температурах, то двигатели такого типа называются «холодными».

   В двигателях второго типа используется двухкомпонентное топливо (горючее и окислитель). Окислитель содержит кислород, необходимый для сгорания топлива. Типичными топливами для двигателей этого типа являются керосин – жидкий кислород, анилин-азотная кислота и керосин – перекись водорода. Так как горение этих топлив в камере сгорания происходит при высоких температурах, то двигатели, работающие на этих топливах, принято называть «горячими».

  
   
Развитие авиационных реактивных двигателей

   Хотя принцип действия реактивного двигателя был известен по крайней мере 2000 лет тому назад и был продемонстрирован александрийским философом Героном, тем не менее его практическое применение должно было ожидать своего времени. Только в текущем столетии стало возможным претворить на практике мечты многих изобретателей об использовании реактивной силы в качестве движущей силы для летательных аппаратов.

   Газовая турбина была первоначально разработана как силовая установка промышленного типа, однако ее применение в авиационных турбореактивных и турбовинтовых двигателях мало обязано этой более ранней работе. Первые промышленные и авиационные газовые турбины имели между собой мало общего, за исключением принципа действия, и конструкторы авиационных газотурбинных двигателей различных стран по существу создавали новый тип двигателя, а не приспосабливали двигатели существовавших типов к условиям работы на самолете.

   Кто был первым создателем авиационного реактивного двигателя? На этот вопрос не может быть дан простой ответ. Ниже дается обзор развития реактивных двигателей в каждой стране с самого начала, откуда видно, что работы над созданием реактивных двигателей были начаты одновременно и независимо в ряде стран в период между первой и второй мировыми войнами, однако только некоторые из этих начинаний были успешными и сохранились до настоящего времени.

   К началу второй мировой войны, в 1939 г., наибольший прогресс в развитии реактивных двигателей 12 был достигнут в Англии и Германии. Интересно отметить, что в обеих этих странах развитие шло по двум независимым направлениям.

   Хотя работы над созданием реактивных двигателей в Германии были начаты несколько позднее, чем в Англии, тем не менее первый успешный полет реактивного самолета с газотурбинным двигателем в Германии был осуществлен почти на два года раньше, чем в Англии, а самолет с ракетным двигателем в Германии совершил первый полет еще раньше.

   Кроме Германии и Англии, следует отметить еще ряд стран, где проведены подобные работы. В Швеции газовая турбина конструкции Лисхольма была запатентована в 1933 г., а в 1934 г. был уже испытан небольшой турбореактивный двигатель. Во Франции Ледюк проводил эксперименты с прямоточными воздушно-реактивными двигателями начиная с 1929 г. и в 1940 г. приступил к строительству самолета с прямоточным воздушно-реактивным двигателем. В Венгрии Ендрассик построил и испытал авиационный турбовинтовой двигатель в 1941 г. В США к 1940 г. над созданием реактивных двигателей работали две самолетостроительные фирмы. Однако все эти работы были прекращены, за исключением работ Ледюка, которые продолжались во время и после войны.

   В настоящее время в каждой стране авиационная промышленность работает над развитием реактивных двигателей и лишь немногие моторостроительные фирмы не переключились с производства поршневых двигателей на производство реактивных двигателей. Ниже приводится обзор развития авиационных реактивных двигателей по странам. Обзор учитывает только действительно созданные двигатели, а не предполагавшиеся их проекты.
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    Германия
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В Германии развитие реактивных двигателей вначале осуществлялось одновременно по двум независимым направлениям самолетостроительными фирмами «Хейнкель» и «Юнкерс» (последняя в то время была независимой от моторостроительной фирмы «Юнкерс»). С 1935 по 1939 г. работы над созданием реактивных двигателей производились по частной инициативе фирм. В 1939 г., однако, правительство предложило помощь моторостроительным фирмам, выпускающим поршневые двигатели, в их работах над созданием реактивных двигателей. После этого только самолетостроительная фирма «Хейнкель» продолжала работы над реактивными двигателями в течение некоторого времени, несмотря на сильное противодействие, которое ей удалось преодолеть. Работы же самолетостроительной фирмы «Юнкерс» были переданы одноименной моторостроительной фирме. Кроме того, к работам над созданием реактивных двигателей приступили фирмы BMW, «Брамо» и «Даймлер-Бенц».

   В Германии проводились также и другие работы, включая разработку пульсирующих воздушно-реактивных двигателей П. Шмидтом и работы по исследованию ракетных двигателей. Сведения о работах над ракетными двигателями, устанавливаемыми на самолетах, изложены ниже, однако работы Брауна и других конструкторов в Пеенемюнде и иных пунктах, которые привели к созданию серии реактивных снарядов от А-1 до А-9, выходят за рамки задач настоящей книги.

   Фирма «Хейнкель». Фирма «Хейнкель» начала работы по созданию газотурбинных реактивных двигателей в феврале 1936 г., когда г. Охайн, в то время студент Геттингенского университета, был принят фирмой с целью разработки двигателя его конструкции. Двигатель, запатентованный Охайном, в общих чертах напоминал двигатель, запатентованный в 1930 г. Уиттлом, однако был создан независимо от последнего и отличался от его проекта в деталях.

   К марту 1937 г. Охайном был построен двигатель HeS-1, который развивал тягу 250 кг. После этого были начаты работы над созданием двигателя HeS-3, предназначенного для установки на самолет. Одновременно с этим фирмой было начато проектирование опытного образца истребителя с двигателем HeS-3.

   Первый самолетный двигатель HeS-3, испытанный в 1938 г., оказался неудачным, но он был переконструирован и получил обозначение HeS-ЗВ. Этот турбореактивный двигатель, развивающий тягу 500 кг, был установлен на самолет Не-178, который совершил первый полет 27 августа 1939 г. Этот полет был первым в мире полетом самолета с турбореактивным двигателем. Дальнейшим развитием двигателя HeS-3 явился двигатель HeS-б, тяга которого была увеличена до 590 кг. Этот двигатель также был испытан в полете на самолете Не-178, прежде чем работы над ним были прекращены.

   Доказав свое право на работу в области турбореактивных двигателей, фирма «Хейнкель» в конце 1939 г. получила официальную поддержку. К этому времени правительство уже финансировало работы по созданию реактивных двигателей, осуществляемые моторостроительными фирмами. Теперь фирма на базе двигателя HeS-3 приступила к работе над новым двигателем с центробежным насосом конструкций Охайна – HeS-8, развивающим тягу 600 кг, а также над двигателями HeS-30 и HeS-40 с осевыми компрессорами. Двигатели HeS-30 и HeS-40 были сконструированы Мюллером во время его работы в самолетостроительной фирме «Юнкерс» до его перехода в фирму «Хейнкель». Эти два типа двигателей получили обозначение соответственно 109-001 и 109-006.

   Интенсивная разработка двигателя 109-001 продолжалась до сентября 1942 г. К этому времени стало ясно, что двигатели с осевыми компрессорами по своим характеристикам превосходят двигатели с центробежными компрессорами, и дальнейшие работы над последними были прекращены. Двигатель 109-001, развивавший статическую тягу 500-590 кг, был испытан в полете на самолете Не-280 в первой половине 1942 г., однако попытка совершить полет на самолете Ме-262 с двумя двигателями 109-001 оказалась неудачной вследствие недостаточной тяги двигателей.

   Двигатель 109-006 с осевым компрессором для того времени имел наиболее совершенную конструкцию. Испытания двигателя были начаты весной 1942 г. К концу 1942 г. тяга двигателя была доведена до 860 кг при весе 390 кг, что в то время в Германии было наилучшим достижением. Однако несмотря на это, фирма «Хейнкель» была вынуждена прекратить работы над этим двигателем и сконцентрировать свое внимание на новом двигателе 109-011.

   Согласно официальному распоряжению в конце 1941 г. была начата работа над двигателем 109-011 (HeS-11). Разработка двигателя была поручена Охайну. Двигатель был рассчитан на тягу 1120 кг, которую в дальнейшем предполагалось увеличить до 1600 кг. С целью расширения работ над турбореактивными двигателями фирма «Хейнкель» приобрела моторостроительные заводы фирмы «Хирт» в Штуттгарте, куда был переведен конструктор Мюллер для продолжения работ над двигателем 109-006, а на заводе в Ростоке были сконцентрированы работы над двигателем 109-011 под руководством Охайна.

   В течение 1943 г. было построено пять опытных образцов двигателя 109-011; такое же количество было построено в 1944 г., однако к концу войны было проведено только несколько испытательных полетов на самолете Ju-88 (летающая лаборатория) и не было проведено ни одного полета самолета с силовой установкой, состоящей только из этих двигателей. Фирма «Хейнкель» планировала разработку турбовинтового варианта этого двигателя, получившего обозначение 109-021, однако осенью 1943 г. работа над этим двигателем была передана фирме «Даймлер-Бенц».

   Фирма «Юнкерс». Первые работы самолетостроительной фирмы «Юнкерс» над созданием реактивных двигателей были начаты в 1936 г. по частной инициативе главного конструктора фирмы г. Вагнера. Эта работа проводилась конструктором А.Мюллером. Первоначально планировались работы по проектированию только турбовинтовых двигателей, однако позднее планы были расширены, включая исследования турбореактивных двигателей и мотокомпрессорных двигателей, и к 1938 г. работы были сконцентрированы над турбореактивным двигателем с осевым компрессором. Двигатель, построечный фирмой и испытанный на стенде в 1938 г., имел ряд усовершенствований в конструкции и обладал небольшим диаметром и весом.
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Не-178, использовавшийся для испытаний турбореактивных двигателей HeS-ЗВ и HeS-6
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Me-262 V-2, летавший с турбореактивными двигателями Юмо 004А в июле 1942 г
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Первый опытный образец самолета Me-262V-6 с турбореактивными двигателями Юмо 001В
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Первый взлет самолета Ar-234V-1 с турбореактивными двигателями Юмо 004А

   
К этому же времени были начаты серьезные работы над турбовинтовым двигателем, а также был построен макет дизельного мотокомпрессорного двигателя. В середине июня 1939 г. самолетостроительная фирма «Юнкерс» в соответствии с планами правительства была вынуждена передать работы над газотурбинными двигателями моторостроительной фирме «Юнкерс», но Мюллер и большинство сотрудников его конструкторского бюро перешли в фирму «Хейнкель», где и продолжали работы над турбореактивными двигателями с осевыми компрессорами.

   Летом 1939 г. фирма «Юнкерс» получила официальный заказ на турбореактивный двигатель 109-004 с осевым компрессором, разработанный под руководством д-ра А. Франца. Этот двигатель не имел каких-либо новых особенностей и был рассчитан на то, чтобы его можно было по возможности быстро запустить в серийное производство, даже ценой некоторого ухудшения его характеристик. В соответствии с требованиями двигатель должен был иметь тягу 600 кг на скорости полета 900 км/час или 680 кг в статических условиях и работать на дизельном топливе.

   В 1939 г. фирма приступила к разработке двигателя 004А, который был испытан на стенде в ноябре 1940 г. Однако в конструкции двигателя был обнаружен ряд недостатков, и его первые летные испытания были проведены только 15 марта 1942 г. на самолете Ме-110 (летающая лаборатория). К этому времени двигатель развивал статическую тягу около 840 кг. 18 июля 1942 г. два двигателя 004А были испытаны в полете на самолете Ме-262. Это был первый полет самолета Ме-262 с реактивными двигателями.

   Во время разработки серийного образца двигателя 004B-0 было построено около 30 двигателей 004А. Первый серийный образец двигателя 001В был испытан на стенде в январе 1943 г.; он имел тягу 840 кг и весил на 90 кг меньше, чем двигатель 004А. Следующим серийным образцом являлся двигатель 004B-1, развивавший тягу 900 кг; он испытан на стенде в июне 1943 г. и в полете на самолете Ме-262 в октябре 1943- г. Двигатель был запущен в серийное производство, и его поставки были начаты в марте 1944 г. Позднее был сдан в производство двигатель 004B-4. К концу войны был подготовлен к производству новый образец двигателя D-4, который должен был развивать тягу 1050 кг, а также был спроектирован двигатель 004Н с одиннадцатиступенчатым осевым компрессором и двухступенчатой турбиной, который должен был развивать тягу 800 кг.

   Всего было построено около 5000 двигателей типа 109-004, которые устанавливались на самолетах Мессершмит Ме-262 (было построено 1249 самолетов) и «Арадо» Ar-234В (было построено 214 самолетов).

   В 1942 г. после запуска в производство двигателя 004 фирмой была начата разработка нового турбореактивного двигателя 109-012 и на его базе турбовинтового двигателя 109-022, однако к концу войны был построен только один образец двигателя 012, который не был испытан.

   Фирмы BMW и «Брамо». Когда в 1938 г. немецкое правительство заинтересовалось развитием реактивных двигателей, фирмам BMW и «Брамо» наряду с другими фирмами было предложено начать работы по созданию реактивных двигателей. Фирма «Брамо» первоначально работала над созданием мотокомпрессорных двигателей, но к концу 1938 г. были начаты работы над турбовинтовым двигателем с осевым компрессором и двумя соосными винтами противоположного вращения и турбореактивным двигателем с осевым компрессором. Все эти разработки были продолжены фирмой BMW, в руки которой в середине 1939 г. перешел завод фирмы «Брамо» в Шпандау.

   Работы над турбовинтовым двигателем, получившим обозначение 109-002, были прекращены в 1942 г., тогда как работы над мотокомпрессорными двигателями были прекращены еще в конце 1941 г.

   На заводе фирмы BMW в Мюнхене в 1938 г. велась разработка турбореактивного двигателя с центробежным компрессором, однако двигатель фирмы «Брамо» с осевым компрессором оказался более совершенным. Работы над двигателем с центробежным компрессором были прекращены в сентябре 1939 г., и было отдано предпочтение двигателю с осевым компрессором завода в Шпандау, получившему обозначение Р3302, а позднее – 109-003.

   Производство небольшого числа двигателей 003 было начато в 1939 г. Первый двигатель был испытан на стенде в 1940 г. Этот двигатель развивал тягу только 260 кг вместо запроектированной тяги 680 кг. Два двигателя были установлены на самолете Ме-262 и были испытаны в полете в 1941 г. Однако вследствие недостаточной тяги двигателей на самолете Ме-262 для обеспечения взлета машины дополнительно устанавливался поршневой двигатель Юмо 211. Летные испытания двигателя на самолете Ме-110 были начаты летом 1941 г.

   В конструкцию двигателя 003 были внесены существенные изменения, и новый двигатель, отличавшийся большим расходом воздуха и получивший обозначение 003А-0, был испытан на стенде в конце 1942 г. К этому времени статическая тяга первоначального образца двигателя 003 была доведена до 550 кг. Двигатель 003А-0 был испытан в полете на самолете Ju-88 (летающей лаборатории) в октябре 1943 г., после чего была заказана первая серия двигателей. Следующим серийным образцом был двигатель 003А-1, сто штук которых было поставлено фирмой к августу 1944 г. Эти двигатели, а также двигатели следующего серийного образца 003А-2 устанавливались на самолетах Не-162 и Ar-234С. В сентябре 1944 г. на самолете Ar-234 с этими двигателями была достигнута высота 12 800 м.

   В 1944 г. фирмой была начата разработка нового двигателя 003D таких же размеров, как и двигатель 003, но с восьмиступенчатым компрессором и двухступенчатой турбиной. Проектная статическая тяга двигателя составляла 1100 кг. Он предназначался для самолета Ar-234. Однако этот двигатель не был построен.

   Фирма BMW работала также над созданием комбинированной силовой установки 003, состоящей из турбореактивного двигателя 003 и жидкостно-реактивного двигателя, в качестве ускорителя с кратковременно развиваемой тягой 1250 кг.

   Еще в 1940 г. фирма BMW проектировала мощный турбовинтовой двигатель, получивший в 1941 г. обозначение 109-028. Параллельно разрабатывался турбореактивный вариант этого двигателя, получивший обозначение 018. Мощность двигателя 109-028 предполагалась равной 7900 л.с. при скорости полета 800 км/час на высоте 7200 м. Он .предназначался для установки на проектируемом фирмой «Фокке-Вульф» двухмоторном бомбардировщике. Проектная статическая тяга турбореактивного двигателя 018 составляла 3400 кг. Эти двигатели предназначались для самолета Ju-287. Образец двигателя 018 с двенадцатиступенчатым осевым компрессором и трехступенчатой турбиной был построен к декабрю 1944 г., однако он так и не был испытан.

   Фирма «Даймлер-Бенц». Фирма «Даймлер-Бенц» не вела работ над созданием реактивных двигателей, пока не получила заказ на разработку двухконтурного турбореактивного двигателя. Этот двигатель с турбиной с двумя ступенями противоположного вращения был обозначен 109-007.
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Ar-234V-3, взлетающий с помощью жидкостно-реактивных двигателей BMW 109-501

   
[image: bin00000015.jpeg]
   

Ju-287V-1 с двигателями Юмо 004В и Вальтер 109-501
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Мессершмит Р. 1101 с турбореактивным двигателем Юмо 004В
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Ar-234V-6 с четырьмя турбореактивными двигателями BMW 003А-1
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Ar-234V-8 с четырьмя турбореактивными двигателями BMW 003А-1

   
[image: bin00000019.jpeg]
   

Пикирующий бомбардировщик Хеншель Hs-132V-1 с турбореактивным двигателем BMW 003A
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Дорнье Do-217E-2 с прямоточным ВРД конструкции Зенгера
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Не-112 с ЖРД в хвостовой части фюзеляжа

   
Он проектировался с расчетом получения 1400 кг тяги, однако ко времени прекращения работ над ним в 1943 г. его тяга была доведена только до 610 кг. Двигатель не был испытан в полете. Вместо него фирма начала разработку турбовинтового двигателя 109-021, являвшегося вариантом турбореактивного двигателя Хейнкель Не-011. Этот двигатель предполагалось установить на разведывательный самолет дальнего действия, являющийся вариантом бомбардировщика Ar-234. К концу войны прототип двигателя не был построен.

   Пульсирующие и прямоточные воздушно-реактивные двигатели. В 1931 г. конструктор П. Шмидт получил правительственный заказ на разработку пульсирующего воздушно-реактивного двигателя. С этого времени работы Шмидта поддерживались официально вплоть до окончания войны, хотя Шмидт в 1939 г. отказался передать работы над пульсирующими двигателями в соответствии с правительственным планом фирме «Аргус».

   В связи с этим фирма «Аргус» начала разработку пульсирующего воздушно-реактивного двигателя собственной конструкции для самолета-снаряда Фау-1 (Fi-103). Первый образец двигателя, получивший обозначение 109-014 и развивавший тягу 336 кг, был испытан в полете на самолете Go-145 в апреле 1941 г. Двигатель 109-014 широко применялся на самолете-снаряде Фау-1. Попытка использовать этот двигатель на опытном истребителе Ме-328В была неудачной.

   Некоторый прогресс в развитии маломощных прямоточных воздушно-реактивных двигателей был достигнут фирмой DFS на заводе в Айнринге под руководством конструктора д-ра Е. Зенгера и фирмой «Фокке-Вульф» на заводе в Бад-Эйльсене под руководством конструктора д-ра Пабста. Оба эти двигателя были испытаны в полете на самолетах Do-217 и Do-217Z соответственно, однако практического применения они не нашли. Двигатель Зенгера развивал мощность 2400 л. с; и было запланировано построить двигатель мощностью 20 000 л.с.

   Ракетные двигатели. В Германии были проведены большие работы по созданию ракетных двигателей для авиации независимо от их разработки для Фау-2 и других реактивных снарядов. Еще в 1935 г. государственные научно-исследовательские учреждения разрабатывали жидкостно-реактивный двигатель с тягой 295 кг. Этот двигатель был успешно испытан на стенде в Куммерсдорфе. Позднее двигатель был установлен под фюзеляжем самолета Юнкерс «Юниор» с целью испытаний на центрифуге в имитированных летных условиях.

   Первые летные испытания двигателя были проведены на самолете Не-112 весной 1937 г. Двигатель устанавливался в хвостовой части фюзеляжа. Летные испытания прекратились после аварии самолета при вынужденной посадке.

   Работы над созданием ракетных двигателей продолжались в научно-исследовательском институте в Пеенемюнде где Дальмайером был сконструирован жидкостно-реактивный двигатель с тягой 1000 кг при продолжительности работы 30 сек. Этот двигатель предполагалось использовать в качестве стартового ускорителя. В связи с тем, что в качестве окислителя применялся жидкий кислород (А-штофф), двигатель не был принят на вооружение, хотя в 1939 – 1940 гг. он прошел серию летных испытаний в Пеенемюнде на самолете Не-111, на котором устанавливались два двигателя. В качестве стартового ускорителя был принят двигатель фирмы «Вальтер», в котором использовалась перекись водорода (Т-штофф).

   Следующей ступенью в развитии ракетных двигателей явилось создание жидкостно-реактивного двигателя для истребителя с продолжительностью работы 5 мин., обеспечивающего набор высоты 12 000 м в течение 2 мин. Двигатель фирмы «Вальтер», удовлетворяющий этим требованиям, оказался более пригодным для производства, чем двигатель научно-исследовательского института в Пеенемюнде. Двигатель фирмы «Вальтера был установлен на самолете Не-176, который совершил первый полет в июне 1939 г. Двигатель научно-исследовательского института в Пеенемюнде был установлен на самолете Не-112. на котором он имел продолжительность работы около 2 мин. Этот самолет совершил несколько полетов, прежде чем разрушиться при аварии.

   Г. Вальтер приступил к разработке жидкостно-реактивных двигателей в 1937 г. Первый двигатель, разработанный в качестве основной силовой установки для самолетов, развивал тягу 500 кг и имел обозначение HWK.R.I. Как уже упоминалось, этот двигатель в начале 1939 г. был установлен на самолете Не-176. Двигатель HWK-R.I работал на монотопливе – перекиси водорода. В качестве катализатора использовался калий или перманганат кальция. Двигатели головной серии, получившие обозначение HWK.R.II, были испытаны на самолете Me-163V-l и Me-163V-2. Однако этот двигатель был опасен в эксплуатации, в связи с чем он был полностью переделан. Для нового двигателя в качестве горючего использовался С-штофф (гидрат гидразина и метиловый спирт). Двигатель работал при более высоких температурах. Он был запущен в серийное производство и получил обозначение 109-509А. Двигатель применялся на истребителе Ме-163В и развивал тягу в пределах 200 – 1700 кг. Дальнейшим развитием данного двигателя явился двигатель 109-509С, имевший вспомогательную крейсерскую камеру сгорания и развивавший максимальную тягу 2000 кг. Этот двигатель был испытан в 1944 г. на самолете Me-163V-6, являвшемся опытным образцом самолета Ме-163С. Кроме того, в серийном производстве находились ракетные двигатели 109-500, 109-501 и 109-502, имевшие соответственно тягу 545, 1000 и 1459 кг, которые использовались в качестве стартовых ускорителей.

   Фирма BMW также принимала участие в разработке жидкостно-реактивных двигателей. Фирмой был построен двигатель BMW 7.18, работающий на двухкомпонентном топливе с тягой 4230 кг в течение 3 мин. Двигатель BMW 718 применялся в комбинации с турбореактивным двигателем BMW 003A на опытном истребителе Ме-262B-1. Комбинированная силовая установка имела обозначение 'BMW 003R.

   

    Англия

   

   
Два направления развития реактивных двигателей, которые привели к современному состоянию газотурбинной реактивной техники в Англии, были заложены А. А. Гриффитом в Английском авиационном научно-исследовательском институте в Фарнборо в 1926 г. и Ф. Уиттлом – слушателем авиационной школы в Крэнуэлле в 1928 г.

   В 1926 г. Гриффит разработал аэродинамическую теорию турбин, основанную на обтекании профиля самих лопаток, а не на течении газов в пространстве между лопатками турбины. Предварительная исследовательская работа в области конструкции лопаток компрессоров и турбин была начата в 1927 г. Результаты исследований были обещающими, однако работа продвигалась медленно. В 1929 г. Гриффит предложил проект турбовинтового двигателя с осевым компрессором, была проведена предварительная исследовательская работа в этом направлении, но до 1936 г. в Английском авиационном научно-исследовательском институте осевой компрессор не был построен. После 1936 г. работы над созданием турбовинтовых двигателей начали продвигаться быстрее. В 1937 г. к этим работам была привлечена фирма «Метрополитен-Виккерс», которая построила ряд опытных двигателей по проектам Английского авиационного научно-исследовательского института. Первым из них был турбокомпрессор В.10 «Бетти», прошедший стендовые испытания в октябре 1940 г. После него был построен турбовинтовой двигатель D.11 «Дорис», имевший семнадцатиступенчатый осевой компрессор и две турбины: восьмиступенчатую высокого давления и пятиступенчатую низкого давления.
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Me-262V-5 со стартовыми ускорителями конструкции Вальтера
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Ме-163А, испытывавшиеся в полете с жидкостно-реактивным двигателем HWK R.II
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Me-163V-6 с жидкостно-реактивным Двигателем Вальтер 109-509С
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Глостер F. 9/40 с турбореактивными двигателями Ровер W.2B

   
Одновременно Ф. Уиттл работал над созданием турбореактивного двигателя. Если Гриффит предполагал использовать комбинацию газовой турбины .и компрессора для привода воздушного винта и не предусматривал развития турбореактивного двигателя, то Уиттл исходил из возможности использования комбинации газовой турбины и компрессора для создания реактивной тяги. Уиттл вынужден был вести долгую и упорную борьбу за признание своей работы, за начало которой можно считать январь 1930 г. время регистрации его первого патента.

   Уиттл получил некоторую помощь со стороны частных фирм, и к 12 апреля 1937 г. по его проекту был построен фирмой «Бритиш-Томсон-Хоустон» первый двигатель, получивший обозначение «U». Министерство авиации заинтересовалось работами Уиттла, и с 12 апреля 1937 г. по 22 февраля 1941 г. двигатель «U» был дважды переделан, после того как диск турбины поломался. К этому времени фирма «Пауэр джетс», созданная для разработки двигателей Уиттла, получила достаточную финансовую базу для продолжения работ.

   Ко времени выхода из строя двигателя «U» были начаты испытания нового двигателя W.1X, также построенного фирмой «Бритиш-Томсон-Хоустон». Этот двигатель был установлен на первом образце самолета Глостер Е.28/39, явившемся первым английским самолетом, спроектированным специально под двигатель реактивной тяги. Самолет Глостер Е.28/39 с двигателем W.1X прошел испытания по рулению на дорожке и совершил короткий отрыв от земли. Однако свой первый полет самолет Е.28/39 совершил 14 мая 1939 г. с новым двигателем W.I.

   После этого события фирма «Пауэр джетс» по предложению правительства стала главным образом исследовательской и опытной организацией с ограниченными производственными возможностями. Заказы на производство турбореактивных двигателей конструкции Уиттла были сданы фирмам «Бритиш-Томсон-Хоустон», «Воксхолл» и «Ровер», однако первые две фирмы были заняты другими работами, и вначале производство двигателей осуществлялось главным образом фирмой «Ровер». Тем временем фирма «Пауэр джетс» начала разработку двигателя W.2, являвшегося увеличенным и усовершенствованным вариантом двигателя W.I. Эта конструкция оказалась неудачной, однако работа над ней привела к созданию более совершенного двигателя W.2B.

   Фирма «Ровер» воплотила в конструкции двигателя W.2B/23 несколько собственных идей. Два таких двигателя были установлены в июле 1942 г. на первый образец самолета Глостер F.9/40, однако тяга этих двигателей была недостаточной для осуществления полета самолета. В ноябре 1942 г. двигатель Ровер 2В/23 прошел специальные 25-часовые стендовые испытания при тяге 570 кг, после чего были начаты его летные испытания на самолете «Веллингтон» (летающей лаборатории), где он устанавливался в задней части фюзеляжа. В январе 1943 г. двигатель прошел аналогичные стендовые испытания при тяге 640 кг, а в марте этого же года он был установлен на самолете Е.28/39, который и совершил с ним первый полет.
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Глостер F.9/40 с турбореактивными двигателями Роллс-Ройс W.2B/23
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Глостер F.9/40 с турбореактивными двигателями Метрополитен-Виккерс F.2
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«Ланкастер» с турбореактивными двигателями Метрополитен-Виккерс F.2 в хвостовой части фюзеляжа
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«Ланкастер» В.6 с турбореактивным двигателем A.S. X. в бомболюке
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«Метеор» F.4 с турбореактивными двигателями Метрополитен-Виккерс «Верил»

   
Позднее в том же месяце тяга двигателя была доведена до проектной, равной 730 кг.

   Тем временем фирма «Пауэр джетс» разработала двигатель W.2BMK-2, который испытывался на стенде в декабре 1941 г., развив тягу 685 кг. Этот двигатель оказался недолговечным вследствие поломки диска турбины. После этого был построен двигатель W.2/500, который во время испытаний в сентябре 1942 г. развил тягу 800 кг.

   С конца 1942 г. фирма «Ровер» не смогла более осуществлять производство реактивных двигателей, и продолжить работу над реактивными двигателями было предложено фирме «Роллс-Ройс». Фирма «Роллс-Ройс» уже до этого по заказу министерства авиационной промышленности построила на базе двигателя W.2B двигатель WR.1, имевший некоторые фирменные усовершенствования. В течение 1942 г. было построено два образца двигателя, однако ни один из них не был испытан в полете, и работы над ним в марте 1943 г. были прекращены.

   От фирмы «Ровер» к фирме «Роллс-Ройс» перешло производство двигателя W.2B/23, который получил наименование «Уэллэнд», а также разработка двигателя W.2B/26, который явился опытным образцом для двигателя «Дервент». В апреле 1943 г. двигатель «Уэллэнд» прошел 100-часовые стендовые испытания при тяге 725 кг, а 12 июня 1942 г. самолет F.9/40 с этими двигателями совершил первый полет.

   Двигатель W.2B/26 был спроектирован фирмой «Ровер» и имел прямоточную схему, в то время как все первые двигатели Уиттла имели реверсивную схему, при которой воздух после компрессора поступал, изменяя направление движения на 180°, к задним концам камер сгорания, и течение воздуха в камерах сгорания происходило в обратном направлении; после выхода из камер сгорания поток газов вновь изменял направление на 180°, с тем чтобы поступить на лопатки турбины. На всех двигателях Уиттла применялся центробежный компрессор. В 1940 г. Уиттл сам построил два двигателя W.2X и W.3X по прямоточной схеме, однако эти двигатели не получили дальнейшего развития.

   Испытания двигателя Ровер W.2B/26 были начаты в ноябре 1942 г., и в течение 1943 г. фирма «Роллс-Ройс» сконцентрировала свое внимание на усовершенствовании этого двигателя, одновременно работая над выпуском небольшой серии двигателей «Уэллэнд». Путем установки на двигателе W.2B/26 новой крыльчатки компрессора, нового диффузора и турбины большего размера был создан двигатель W.2B/37, который был пущен в серийное производство под названием «Дервент».

   Кроме упомянутого выше двигателя, фирма «Пауэр джетс» построила двигатель W.2/700, который был испытан в ноябре 1942 г. Этот двигатель имел увеличенную длину лопаток турбины, что обеспечило большой расход воздуха через двигатель, а следовательно, и большую тягу. Это был последний двигатель, построенный фирмой «Пауэр джетс», однако ею был разработан проект еще одного маломощного турбовинтового двигателя с проектной мощностью 250 л.с. Чертеж двигателя был передан фирме «Ковентри Клаймэкс», которая его построила и испытала под маркой С.Р.35, тем не менее работы над этим двигателем были прекращены. В апреле 1944 г. фирма «Пауэр джетс» была национализирована и стала государственной собственностью. После этого фирма стала чисто исследовательской организацией и строительством реактивных двигателей не занималась. К этому времени газотурбинные двигатели завоевали прочное положение в Англии и ими заинтересовались ведущие моторостроительные фирмы, сведения о деятельности которых в этой области приведены ниже.
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«Ланкастер» В.1 с двумя турбовинтовыми двигателями «Питон»
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«Линкольн» с двумя турбовинтовыми двигателями «Питон»
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«Ланкастер» В.6 с турбовинтовым двигателем «Мамба» в носовой части фюзеляжа
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«Дакота» с турбовинтовыми двигателями «Мамба»
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«Маратон» с турбовинтовыми двигателями «Мамба»

   
[image: bin00000036.jpeg]
   

«Ланкастер» с турбовинтовым двигателем «Мамба» в носу и турбореактивным двигателем «Аддер» в хвосте фюзеляжа
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«Ланкастриан» с двумя турбореактивными двигателями «Сапфир»

   
Фирма «Метрополитен-Виккерс». Первые упомянутые выше работы фирмы «Метрополитен-Виккерс» в области реактивных двигателей были связаны с проектами д-ра Гриффита и Английского авиационного научно-исследовательского института. В июле 1940 г. фирма начала постройку турбореактивного двигателя с осевым компрессором, предназначенным для проведения летных испытаний. Этот двигатель был спроектирован к декабрю 1939 г. в Английском авиационном научно-исследовательском институте под маркой F. 1 с проектной статической тягой 980 кг и должен был быть построен фирмой «Пауэр джетс». Однако разработка двигателя с увеличенной проектной статической тягой до 1220 кг была передана фирме «Метрополитен-Виккерс». Этот проект имел обозначение F.1A. В дальнейшем конструкция двигателя претерпела значительную модификацию. В новом двигателе, получившем обозначение F.2, был установлен осевой девятиступенчатый компрессор «Фреда» конструкции Английского авиационного научно-исследовательского института, кольцевая камера сгорания и двухступенчатая турбина.

   Стендовые испытания двигателя F.2 были начаты в декабре 1941 г., во время которых двигатель развил тягу 1 000 кг. После внесения некоторых изменений в конструкцию третий образец двигателя F.2 был испытан 29 июня 1943 г. на самолете – летающей лаборатории «Ланкастер», совершившем полет с аэродрома Багинтон. Двигатель устанавливался в хвостовой части фюзеляжа.

   13 ноября 1943 г. был совершен полет на самолете Глостер F.9/40 с двумя двигателями F.2. Это был первый в Англии полет самолета с двигателями, имевшими осевые компрессоры. Двигатель F.2 в этом полете развил тягу 820 кг.

   После производства трех малых опытных серий двигатель F.2 был вновь модифицирован и получил обозначение F.2/4 и наименование «Берилл». Этот двигатель был установлен на опытном истребителе «Метеор» и трех летающих лодках Capo S.R.A..F.2/4, имел десятиступенчатый компрессор и одноступенчатую турбину. Первый запуск двигателя состоялся в январе 1945 г.; его проектная статическая тяга 1590 кг могла быть увеличена до 1820 кг.

   Фирма «Метрополитен-Виккерс» сконструировала первый в Англии турбореактивный двигатель со вторым контуром, созданный на базе двигателя F.2 и получивший обозначение F.3. Стендовые испытания двигателя F.3 были начаты в августе 1943 г. Без второго контура он развивал тягу 1090 кг, при включении же второго контура его тяга возрастала до 2080 кг. Двигатель F.3, а также представлявший его дальнейшее развитие двигатель F.5 с двухступенчатым открытым вентилятором в полете не испытывались.

   Фирмой «Метрополитен-Виккерс» был спроектирован и построен двигатель F.9 «Сапфир» с осевым компрессором, имевший большие размеры, чем двигатель F.2. В 1948 г. фирма «Метрополитен-Виккерс» прекратила работы над газотурбинными двигателями и дальнейшая разработка двигателя «Сапфир» была передана фирме «Армстронг-Сиддли», но опытный экземпляр двигателя «Сапфир» был построен и. испытан на стенде 7 мая 1948 г. еще до передачи его фирме «Армстронг-Сиддли».

   Фирма «Армстронг-Сиддли». Фирма «Армстронг-Сиддли» проводила некоторые работы над газотурбинными двигателями, связанные с экспериментами д-ра Гриффита и Английского авиационного научно-исследовательского института, однако до ноября 1942 г. крупных работ она не производила. В ноябре 1942 г. фирма получила заказ на постройку турбореактивного двигателя с осевым компрессором. Этот двигатель, носивший обозначение A.S.X., имел четырнадцатиступенчатый осевой компрессор «Сара» конструкции

   Английского авиационного научно-исследовательского института и двухступенчатую турбину. Стендовые испытания двигателя были начаты в марте 1943 г. После продолжительной доводки в июне 1945 г. были начаты его летные испытания на самолете – летающей лаборатории «Ланкастер». К окончанию испытаний в июне 1946 г. пятый и седьмой образцы двигателя проработали в воздухе 48 час.

   На базе двигателя A.S.X. был разработан турбовинтовой двигатель A.S.Р., испытания которого были начаты в марте 1945 г. Работа над этим двигателем привела к созданию двигателя «Питон» мощностью 3560 л. с, который был впервые испытан в полете 3 января 1949 г. на самолете – летающей лаборатории «Ланкастер». Двигатель «Питон» устанавливается на самолете «Уайверн». Первый полет этого самолета с двигателем «Питон» состоялся 22 марта 1949 г.

   В 1945 г. фирма начала разработку небольшого турбовинтового двигателя мощностью порядка 1000 л.с. Стендовые испытания двигателя, получившего наименование «.Мамба», были начаты в апреле 1946 г. Двигатель имел десятиступенчатый осевой компрессор и двухступенчатую турбину. При испытаниях на стенде в декабре 1946 г. двигатель развивал мощность до 1013 л.с. Летные испытания двигателя были начаты 14 октября 1947 г. на самолете – летающей лаборатории «Ланкастер», на котором двигатель устанавливался в носу фюзеляжа, и затем были продолжены на другом самолете «Ланкастер» и самолете «Дакота». Интересным развитием двигателя «Мамба» является «Дабл Мамба», состоящий из двух двигателей «Мамба», расположенных рядом и приводящих во вращение два соосных воздушных винта противоположного вращения, совершенно независимых друг от друга. Особенностью двигателя «Дабл Мамба» является возможность выключить один из двигателей, не нарушая работы второго двигателя и его винта. Первый полет с двигателем «Дабл Мамба» был совершен на самолете Фэйри «Ганнет» 19 сентября 1949 г. Двигатель «Дабл Мамба» устанавливался также на самолете Блэкборн Y.B.1, совершившем первый полет 19 июля 1950 г.

   На базе двигателя «Мамба» построен турбореактивный двигатель «Аддер» с малым ресурсом, предназначенный для применения на самолетах-мишенях. Стендовые испытания двигателя «Аддер» были начаты 8 ноября 1948 г. Двигатель был установлен на австралийский самолет-мишень «Пика», который совершил первый полет 1 ноября 1950 г. Двигатель «Аддер» испытывался на самолете – летающей лаборатории «Ланкастер». Кроме того, двигатель «Аддер» устанавливался на австралийском самолете-мишени «Джиндивик» 1 и шведском экспериментальном самолете SAAB «Дракэн». 1 января 1950 г. фирма «Армстронг-Сиддли» начала эксперименты по применению на этом двигателе системы дожигания.

   Фирма разработала также другой маломощный турбореактивный двигатель «Вайпер», развивавший несколько большую тягу, чем «Аддер», который первоначально был рассчитан на небольшую продолжительность работы. Он имеет кольцевую камеру сгорания и одиннадцатиступенчатый осевой компрессор. Стендовые испытания двигателя были начаты в апреле 1951 г., а летные испытания на самолете – летающей лаборатории – в ноябре 1952 г. Вариант двигателя «Вайпер», имеющий малый ресурс рабочего времени, установлен на австралийском самолете-мишени «Джиндивик» 2. К настоящему времени разработан вариант двигателя «Вайпер», имеющий больший ресурс рабочего времени, который устанавливается на некоторых самолетах, включая Фолланд «Мидж» и Персиваль «Джет Провост». Один из вариантов двигателя «Вайпер» с большим ресурсом, ASV.7R, снабжен системой дожигания. Эти двигатели испытываются на больших высотах на самолете «Канберра», будучи установлены на концах крыла. Развитие двигателя по этим двум линиям диктуется перспективами его будущего применения.
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«Канберра» В. 2 с турбореактивными двигателями «Сапфир»
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«Метеор» F.8 с турбореактивными двигателями «Сапфир»
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«Гастингс» с двумя турбореактивными двигателя «Сапфир»
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«Хоукер» Р. 1072 с ЖРД «Снарлер» в хвостовой части фюзеляжа
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«Линкольн» с двумя турбовинтовыми двигателям «Тезей»

   
[image: bin00000043.jpeg]
   

«Гермес» 5 с турбовинтовыми двигателями «Тезей»

   
Двигатель «Сапфир», как уже упоминалось выше, был разработан фирмой «Метрополитен-Виккерс» и передан фирме «Армстронг-Сиддли» в 1948 г. Испытания двигателя-»Сапфир» фирмой «Армстронг-Сиддли» были начаты 1 октября 1948 г. Развитию этого двигателя фирма уделяет наибольшее внимание. «Сапфир» имеет осевой компрессор и кольцевую камеру сгорания; полные сведения о нем до настоящего времени не опубликованы.

   Летные испытания двигателя «Сапфир» A.S.Sa.l были начаты 19 января 1950 г. на самолете – летающей лаборатории «Ланкастриан», на котором было установлено два двигателя «Сапфир». Летом 1950 г. двигатель «Сапфир» прошел типовые испытания при тяге 3280 кг. Второй его образец – A.S.Sa.2 был испытан в полете 14 августа 1950 г. на самолете «Метеор» 8, а в дальнейшем также на самолете «Гастингс». Первый серийный образец двигателя «Сапфир» A.S.Sa.3 прошел стендовые испытания при тяге 3400 кг в ноябре 1951 г., а последующий вариант, A.S.Sa.6, был испытан при тяге 3780 кг в апреле 1952 г.

   Двигатель A.S.Sa.6 испытывался в полете на одном из двух самолетов «Канберра», применяемых для испытаний двигателей «Сапфир». Позднее на этом самолете двигатели A.S.Sa.6 были заменены другим образцом двигателя «Сапфир» A.S.Sa.7, развивающим тягу до 4650 кг. Самолет «Канберра» с двумя двигателями A.S.Sa.7 совершил первый полет 13 августа 1954 г. 21 сентября 1950 г. фирма приступила к стендовым испытаниям двигателя «Сапфир» с системой дожигания топлива, а в 1954 г. проводились летные испытания этого двигателя на втором самолете «Канберра».

   В 1946 г. фирма получила заказ на разработку ракетного двигателя с тягой 910 кг для применения в качестве ускорителя при наборе высоты. В соответствии с этим заказом фирмой был разработан жидкостно-реактивный двигатель «Снарлер», работающий на смеси метилового спирта с водой и окислителе – жидком кислороде. Первые испытания двигателя «Снарлер» на стенде были начаты 11 ноября 1947 г., а его испытание с автоматической системой управления топливными помпами имело место в феврале 1950 г.

   Для проведения летных испытаний двигатель «Снарлер» был установлен в хвостовой части фюзеляжа самолета «Хоукер» Р. 1072. Этот самолет совершил первый полет 20 ноября 1950 г. Двигатель «Снарлер» увеличивал скороподъемность самолета Р. 1072 на высоте 9200 м в пять раз. Разработка двигателя «Снарлер» была закончена в 1952 г., после чего фирма приступила к разработке более совершенного жидкостно-реактивного двигателя, предназначенного для применения в качестве ускорителя при взлете и наборе высоты и получившего наименование «Скример». По-видимому, на этом двигателе в качестве топлива используется керосин, а в качестве окислителя – жидкий кислород, комбинация, первоначально применявшаяся на двигателе «Снарлер». Применение керосина и жидкого кислорода позволило бы получить высокое значение удельной тяги.

   Фирма «Блэкборн». Фирмы «Блэкборн» и «Дженерал эркрафт» пользуются исключительным правом производства и продажи в Англии и странах Британской империи газотурбинных двигателей французской фирмы «Турбомека». Фирма начала производство с турбореактивного двигателя «Палас», турбокомпрессора «Палуст» и газовых турбин «Артуст» и «Турмо». Эти двигатели фирмой «Блэкборн» модифицированы, и она выпускает две серии газотурбинных двигателей – тип 500 и тип 600, – имеющих расход воздуха на одну треть меньше, чем французские двигатели, и соответственно меньшую мощность.

   

[image: bin00000044.jpeg]
   

«Линкольн» с двумя турбовинтовыми двигателями «Протей»

   
[image: bin00000045.jpeg]
   

«Амбассадор» с турбовинтовыми двигателями «Протей»
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«Линкольн» с турбореактивным двигателем «Феб» в бомболюке
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«Канберра» В.2 с турбореактивными двигателями «Олимп»
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F.9/40 с двумя турбореактивными двигателями Халфорд Н.1

   
Фирма «Бристоль». Когда фирма «Бристоль» во время второй мировой войны приступила к работам в области газотурбинных двигателей, ее целью являлось создание силовых установок для тяжелых самолетов дальнего действия. Естественно поэтому, что первыми газотурбинными двигателями фирмы «Бристоль» были турбовинтовые двигатели. Подобно поршневым двигателям этой фирмы, турбовинтовые двигатели также получали наименования, заимствованные из лексикона греческой мифологии.

   Стендовые испытания турбовинтового двигателя «Тезей», развивавшего мощность на валу, немного превышающую 2200 л. с, и реактивную тягу 365 кг, были начаты в июле 1945 г. Двигатель «Тезей» являлся первым турбовинтовым двигателем, прошедшим официальные 100-часовые испытания по программе министерства снабжения и 150-часовые испытания по программе гражданской авиации. Двигатель «Тезей» имел восьмиступенчатый осевой и одноступенчатый центробежный компрессоры, трехступенчатую турбину, две ступени которой приводили во вращение компрессор, а третья ступень – свободная – приводила во вращение воздушный винт посредством вала, проходящего внутри вала компрессоров и первых ступеней турбины. Какой-либо механической связи между валом третьей ступени турбины и винта и валом компрессоров и первых ступеней турбины не было. Летные испытания двигателя «Тезей» были начаты на самолете – летающей лаборатории «Линкольн». На двух других самолетах «Линкольн» были также установлены эти двигатели с целью их испытания при полетах на авиалиниях 'командования транспортной авиации. Двигатели «Тезей» были также установлены на двух опытных самолетах Хэндли-Пейдж «Гермес» 5.

   В феврале 1947 г. фирма впервые испытала в работе турбовинтовой двигатель «Протей». Этот двигатель был построен с учетом опыта, приобретенного при разработке двигателя «Тезей». Он имел двенадцатиступенчатый осевой компрессор и, подобно двигателю «Тезей», одноступенчатый центробежный компрессор и трехступенчатую турбину. Более поздние варианты имели четырехступенчатую турбину; две ступени работали на компрессоры, а две другие – на воздушный винт. Летные испытания двигателя «Протей» были начаты на самолете – летающей лаборатории «Линкольн» и продолжались на самолете «Амбассадор». Двигатели «Протей» установлены на опытных самолетах «Принцесса» и «Британия». Для летающей лодки «Принцесса» и проектировавшегося самолета «Брабазон» 2 был разработан двигатель «Каплд Протей», состоящий из двух двигателей «Протей», расположенных рядом и приводящих во вращение общий вал, несущий воздушные винты. «Каплд Протей» был испытан на стенде в ноябре 1949 г. Он установлен только на самолете «Принцесса», на котором и был испытан в полете.

   Работы над турбореактивными двигателями фирма «Бристоль» начала с разработки двигателя «Феб», построенного на базе двигателя «Протей» и имевшего статическую тягу 1150 кг. Этот двигатель был экспериментальным. Первым серийным турбореактивным двигателем фирмы «Бристоль» явился двигатель «Олимп», имеющий двухкаскадный осевой компрессор. Испытания этого двигателя были начаты 13 июня 1950 г. Летные испытания двигателя «Олимп» были проведены на самолете «Канберра». Двигатели «Олимп» устанавливаются на серийных бомбардировщиках Авро «Вулкан». Предполагалось провести летные испытания двигателя «Олимп» с системой дожигания на самолете – летающей лаборатории Авро «Аштон».

   Фирмой «Бристоль» было спроектировано несколько турбореактивных двигателей меньшей мощности, первым из которых был двигатель «Янус». Этот двигатель должен был иметь небольшой осевой компрессор и развивать статическую тягу 240 кг. Однако двигатель не был доведен до стадии стендовых испытаний. Турбореактивный двигатель «Сатурн», имевший проектную статическую тягу 1730 кг, намечался в качестве силовой установки для легкого истребителя Фолланд «Нэт», однако этот двигатель не был построен. Вместо него был построен легкий турбореактивный двигатель В.Е.26 «Орфей» с осевым компрессором, имевший статическую тягу 2200 кг или 2720 кг с системой дожигания.
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«Вампир» с турбореактивным двигателем «Гоблин» с дожиганием
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«Ланкастриан» с двумя турбореактивными двигателями «Гоуст»
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«Вампир» с турбореактивным двигателем «Гоуст»
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«Линкольн» с турбовинтовым двигателем «Наяд» в носовой части фюзеляжа
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«Вэрсити» с турбовинтовыми двигателями «Иленд»

   
В сентябре 1954 г. были опубликованы сведения о турбовинтовом двигателе Бристоль В.Е.25 с двухкаскадным осевым компрессором мощностью 4000 л. с, сохраняемой постоянной до высоты 7600 м. Этот двигатель предназначен для новых вариантов самолета «Британия» и «Супер Британия», летающей лодки «Принцесса», а также для других самолетов.

   В настоящее время фирма «Бристоль» разрабатывает турбовинтовой двигатель В.Е.32 мощностью 1000 л.с. Двигатели этого типа будут устанавливаться на проектируемом фирмой «Бристоль» 27-местном вертолете с двумя несущими винтами, а также могут быть использованы па легких транспортных самолетах, которые придут на смену самолету DC-3. Фирма разрабатывает также прямоточные воздушно-реактивные двигатели для управляемых реактивных снарядов.

   Фирма «Де Хэвилленд». Фирма «Де Хэвилленд» приступила к работе над газотурбинными двигателями в январе 1941 г., когда было начато проектирование турбореактивного двигателя и истребителя с расчетом на него. Первый двигатель фирмы «Де Хэвилленд» имел обознаначение Н.1 (по начальной букве фамилии его конструктора – Halford), а позднее получил наименование «Гоблин». Одновременно с разработкой двигателя шла разработка конструкции истребителя, получившего наименование «Вампир».

   Двигатель Н.1 был испытан на стенде в апреле 1942 г., а летные испытания проводились с 5 марта 1943 г. на опытном самолете Гл»стер F 9 40 Первый испытательный полет был также первым полетом самолета F.9/40. В январе 1945 г. двигатель прошел типовые стендовые испытания при тяге 1230 кг. В июле 1945 г. тяга двигателя «Гоблин» 2 была доведена до проектной, равной 1360 кг.

   Двигатель «Гоблин» в отличие от двигателей Уиттла имел односторонний центробежный компрессор и прямоточные камеры сгорания. Дальнейшим развитием двигателя «Гоблин» явился двигатель Н.2 «Гоуст», имевший аналогичную же схему и конструкцию, но большие размеры. Первоначально двигатель «Гоуст» развивал статическую тягу 1820 кг. Он был испытан в воздухе на самолете – летающей лаборатории «Ланкастриан». Двигатель «Гоуст» производился в двух основных вариантах: двигатель «Гоуст» 50 с тягой 2300 кг, имеющий одинарный воздухозаборник и предназначенный для установки на пассажирские самолеты «Комета», и «Гоуст» 103 и 104 с тягой 2200 к? с двойным воздухозаборником, предназначенный для установки на •истребители «Веном». Фирмой «Де Хэвилленд» проводились также некоторые работы над двигателем Н.5, являвшимся дальнейшим развитием двигателя «Гоуст», который рассчитывался на статическую тягу 2720 кг.

   Известно, что фирма «Де Хэвилленд» работала только над одним типом турбовинтового двигателя Н.3 мощностью 500 л. с, имевшим центробежный компрессор. Этот двигатель был доведен до стадии стендовых испытаний, однако работы над ним были прекращены. Фирмой проводились также некоторые работы по созданию газогенератора для вертолетов.
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«Метеор» F. 1 с турбовинтовыми двигателями «Трэнт»
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«Метеор» F.4 с турбореактивными двигателями «Дервент» с дожиганием
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«Линкольн» с турбореактивным двигателем «Дервент» под фюзеляжем
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Локхид «Шутинг Стар» с турбореактивным двигателем «Нин»
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«Ланкастриан» с двумя турбореактивными двигателями «Нин»

   
Последним турбореактивным двигателем фирмы «Де Хэвилленд» является двигатель Н.4 «Джайрон». В отличие от других двигателей фирмы он имеет осевой компрессор. Этот двигатель в настоящее время является наиболее мощным турбореактивным двигателем в Англии. Тяга этого двигателя должна быть доведена до 9100 кг без применения дожигания. Такой двигатель будет установлен на опытном истребителе Шорт S.A.4, который должен подняться в воздух в ближайшее время. Весьма вероятно, что двигатель «Джайрон», оборудованный системой дожигания в комбинации с ракетными ускорителями взлета и набора высоты, будет использован на перспективных истребителях, рассчитанных на скорости, превышающие 2 Ма па высотах более 18 000 м.

   Фирма «Де Хэвилленд» приступила к работе над созданием ракетных двигателей в 1946 г., а в 1947 г. она получила заказ министерства снабжения на разработку таких двигателей. Первым ракетным двигателем фирмы «Де Хэвилленд» был «Спрайт», который развивал максимальную тягу 2270 кг в течение более 16 сек. «Спрайт» представлял собой жидкостно-реактивный двигатель, работавший на монотопливе – 85-процентной перекиси водорода. Он предназначался главным образом для применения в качестве ускорителя взлета. Первые летные испытания двигателя «Спрайт» на самолете «Комета» были проведены в апреле 1951 г.

   Летом 1952 г. министерство снабжения выдало фирме «Де Хэвилленд» заказ на разработку стартового ускорителя «Супер Спрайт» в двух вариантах: сбрасываемого и стационарного. В настоящее время двигатель «Супер Спрайт» выпускается серийно в сбрасываемом варианте для применения на средних реактивных бомбардировщиках. Двигатель снабжен парашютной системой. Максимальная тяга двигателя составляет 1900 кг при продолжительности работы 40 сек. В качестве горючего используется керосин, таким образом этот двигатель является «горячим».

   Опубликованы сведения, что фирма «Де Хэвилленд» ведет работы над созданием нового ракетного двигателя, предназначенного для применения в качестве ускорителя взлета и набора высоты; с этими работами связано наименование «Спектр».

   Фирма «Фэддэн». После окончания второй мировой войны фирма «Фэддэн» разрабатывала по заказу министерства снабжения турбовинтовой двигатель «Котсуолд» мощностью 1425 л.с. с одиннадцатиступенчатым осевым компрессором и двухступенчатой турбиной. Работы над двигателем были прекращены после истечения срока заказа в 1947 г.

   Фирма «Нэпир». Фирма «Нэпир» начала работы над газотурбинными двигателями вскоре после окончания второй мировой войны. Сведения о первом газотурбинном двигателе фирмы «Нэпир», турбовинтовом двигателе «Наяд» были опубликованы в октябре 1947 г. Двигатель «Наяд» развивал мощность 1600 л. с, он имел двенадцатиступенчатый осевой компрессор и двухступенчатую турбину. Двигатель был установлен на двух самолетах «Линкольн» и опробован в полете, однако план установки этих двигателей на самолет «Веллингтон» не был принят, и дальнейшие работы над ним были прекращены.

   Вторым маломощным турбовинтовым двигателем, спроектированным фирмой «Нэпир», был двигатель «Нимф» с проектной мощностью 535 л. с, от постройки которого фирма отказалась после аннулирования заказа министерства снабжения.

   Разработанный фирмой «Нэпир» турбовинтовой двигатель «Иленд» был испытан в полете на самолете «Вэрсити». Проектирование двигателя «Иленд» было начато в конце 1950 г. Проектная мощность двигателя составляла 3000 л.с. Стендовые испытания двигателя «Иленд» E.141 были начаты 19 августа 1952 г., а летные испытания – летом 1954 г. Двигатель «Иленд» имеет девятиступенчатый осевой компрессор и двухступенчатую турбину. Вариант двигателя Е.151 принят для установки на конвертиплане «Ротодайн». В настоящее время разработан двигатель «Иленд» E.153, развивающий мощность около 4000 л.с.
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«Вампир» F.2 (TG280) с турбореактивными двигателями «Нин»
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«Вампир» F.2 (TG276) с турбореактивными двигателями «Нин»
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«Вампир» F.2 (ТХ807) с турбореактивным двигателем «Нин»
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«Вампир» (TG276) с турбореактивным двигателем «Нин» с измененными воздухозаборниками
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«Тюдор» Mk.8 с четырьмя турбореактивными двигателями «Нин»

   
Последней моделью газотурбинных двигателей фирмы «Нэпир» является двигатель «Орикс», первый вариант которого используется в качестве газогенератора для 10-местного вертолета Персиваль Р.74. Двигатель «Орикс» имеет осевой компрессор небольшого диаметра. Газовая турбина, приводящая во вращение основной компрессор, приводит также во вращение вспомогательный компрессор. Выхлопные газы из турбины смешиваются со свежим воздухом, подаваемым вспомогательным компрессором, и подводятся к реактивным соплам на концах лопастей несущего винта, создающим реактивную тягу.

   Фирма «Роллс-Ройс». Как уже упоминалось выше, фирме «Роллс-Ройс» были переданы фирмой «Ровер» разработка двигателя W.R.1 и последующее производство двигателя W.2B. Однако начало деятельности фирмы в области газотурбинных двигателей можно отнести к 1938 г., когда Гриффит перешел из Английского авиационного научно-исследовательского института на работу в фирму «Роллс-Ройс». Работая у фирмы, Гриффит продолжал разработку двигателя с противоположным вращением ступеней турбины и реверсированным потоком газов. Впоследствии был предусмотрен прямоточный вариант двигателя, но с тем, чтобы на его базе мог быть создан как турбореактивный, так и турбовинтовой двигатель. Двигатель был опробован на стенде с помощью сжатого воздуха в октябре 1941 г., а в 1943 г. была испытана его собственная мощность. Двигатель не проходил летных испытаний, и работы над ним были прекращены. Важным результатом этой работы явилась разработка вращающихся горелок и системы впрыска топлива в кольцевые камеры сгорания.

   Двигатель «Дервент», являвшийся вариантом двигателя Ровер W.2B 26, построенным фирмой «Роллс-Ройс», был впервые испытан в июле 1943 г. В ноябре 1943 г. двигатель «Дервент» прошел 100-часовые типовые испытания при тяге 910 кг, а в декабре этого же года был испытан в полете на самолете «Веллингтон». Этот вариант двигателя «Дервент» устанавливался на самолете «Метеор» 3.

   В январе 1944 г. были начаты работы над новым вариантом двигателя «Дервент» МК-2 с усовершенствованным корпусом компрессора, разработанным фирмой «Пауэр джетс» для двигателя W.2/700; всего было построено менее дюжины двигателей этого варианта, первый из которых был опробован в работе 29 июня 1944 г. Двигатель «Дервент» 3 являлся специальным вариантом, применяемым на самолете «Метеор» с целью проведения экспериментов по управлению пограничным слоем воздушного потока, а «Дервент» 4 – дальнейшим развитием двигателей этого типа с тягой 1070 кг. Первый запуск двигателя «Дервент» 4 на стенде состоялся в феврале 1945 г.

   17 марта 1944 г. фирма начала проектирование нового турбореактивного двигателя, получившего обозначение RB.40. Этот двигатель по техническим условиям министерства снабжения должен был развивать тягу 1910 кг. Позднее двигатель был намечен для установки на истребитель Супермарин Е.10/44, для которого требовалась тяга только 1500 кг. В связи с этим размеры двигателя были уменьшены и он получил обозначение RB.41, а позднее назван «Нин». Однако еще до первого запуска двигателя на стенде в октябре 1944 г. его проектная тяга была увеличена до 2040 кг, которая была быстро достигнута. Двигатель был испытан в полете в июле 1945 г. на самолете Локхид Р-80, и позднее летные испытания продолжались на двух самолетах «Ланкастриан». Уменьшенный вариант двигателя был построен под наименованием «Дервент» 5 и испытан на стенде в июне, а в полете на самолете «Метеор» 3 – 5 августа 1945 г. К сентябрю 1945 г. тяга двигателя «Дервент» 5 была доведена до 1590 кг. Последующие варианты двигателей «Дервент» 8 и 9 обладали тягой 1630 кг.
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«Канберра» В.1 с турбореактивными двигателями «Нин»
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«Викинг» с турбореактивными двигателями «Нин»
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Самолет «Вайкаунт» 663 с турбореактивными двигателями Роллс-Ройс «Тэй»
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«Уайверн» с турбовинтовым двигателем Роллс-Ройс «Клайд»
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«Ланкастер» с турбовинтовым двигателем «Дарт» в носу фюзеляжа
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«Веллингтон» В. 10 с двумя турбовинтовыми двигателями «Дарт»

   
Дальнейшее развитие двигателя «Нин» было предпринято фирмой «Роллс-Ройс» совместно с американской фирмой «Пратт и Уитни»; в результате их работы был построен двигатель «Тэй» с максимальной статической тягой 2840 кг. В Англии этот двигатель был испытан в полете только на самолете «Вайкаунт».

   Все турбореактивные двигатели фирмы «Роллс-Ройс» до этих пор строились на базе двигателей Уиттла, хотя и имели прямоточную схему.

   Работы над турбовинтовыми двигателями фирма «Роллс-Ройс» начала в 1943 г. В сентябре 1945 г. на самолете «Метеор» был испытан в полете турбовинтовой двигатель RB.50 «Трент», построенный на базе двигателя «Дервент». Это был первый в мире полет самолета с турбовинтовыми двигателями. Работы над этим двигателем, развившем мощность 1230 л. с, были прекращены, однако над более мощным двигателем RB.39 «Клайд» они продолжались. Проектирование двигателя «Клайд» было начато в конце 1943 г. Двигатель должен был иметь десятиступенчатый осевой компрессор с десятой ступенью, представляющей собой центробежный компрессор и свободную турбину. Проектная мощность двигателя составляла 3000,1. с. Стендовые испытания двигателя были начаты в декабре 1944 г. Всего было построено одиннадцать двигателей «Клайд», некоторые из них развивали мощность, намного превосходящую проектную. 25-часовые летные испытания двигателя «Клайд» были проведены при мощности 4030 л. с, ас вспрыском водо-метаноловой смеси двигатель в полете развивал мощность 4500 л.с. Двигатель «Клайд» 18 января 1949 г. был испытан в полете на самолете «Уайверн» и до прекращения работ над этими двигателями проработал в воздухе около 50 час.

   Турбовинтовой двигатель «Дарт» меньшей мощности начал проходить летные испытания в октябре 1947 г. на самолете «Ланкастер», будучи установленным в носовой части его фюзеляжа. Типовые испытания двигателя были закончены в 1949 г. Летные испытания двигателя продолжались на самолетах «Дакота» и «Веллингтон». Двигатель «Дарт» был установлен на пассажирском самолете «Вайкаунт», где показал хорошие результаты. Двигатель «Дарт» имеет двухступенчатый центробежный компрессор и двухступенчатую турбину. В производстве находятся два варианта двигателя: «Дарт» 506 мощностью 1540 л.с. и «Дарт» 510 мощностью 1690 л.с.

   Первым проектом турбореактивного двигателя фирмы «Роллс-Ройс» с осевым компрессором был двигатель AJ25 «Твид» с запроектированной тягой 1130 кг. Этот двигатель, однако, не был построен. Фирмой были спроектированы также двигатели AJ50, AJ60 и AJ65, последний из которых был первым вариантом двигателя «Эвон». Двигатель «Эвон» R.A.2 прошел типовые испытания при тяге 2720 кг в середине 1947 г. Первый серийный Двигатель «Эвон» R.A.3 прошел типовые испытания при тяге 2950 кг в конце 1950 г. Летные испытания двигателей «Эвон» были начаты в августе 1948 г. на двух самолетах «Ланкастриан» и были продолжены на самолете «Метеор» 4 и нескольких самолетах «Канберра».

   Следующим вариантом двигателя был «Эвон» R.A.7, в конструкцию которого был внесен ряд усовершенствований с целью увеличения тяги до 3400 кг. Этот двигатель прошел типовые испытания в середине 1951 г. и был первым вариантом двигателя «Эвон» с дожиганием, позволяющим увеличивать тягу до 4300 кг. Система дожигания была ранее разработана фирмой для двигателя «Дервент», [устанавливаемого на опытном самолете «Метеор».

   В середине 1952 г. прошел типовые испытания двигатель «Эвон» R.A.14, в конструкцию которого был внесен ряд усовершенствований, в частности отдельные камеры сгорания были заменены кольцевой камерой сгорания с жаровыми трубами. Статическая тяга двигателя «Эвон» R.A.14 равна 4300 кг. Дальнейшим развитием двигателя является «Эвон» R.A.28, имеющий максимальную статическую тягу 4540 кг.

   Другими вариантами двигателя «Эвон» являются: R.А.9 – гражданский вариант двигателя R.A.3 (с такой же тягой), установленный на самолет «Комета»; R.A.16, представляющий собой вариант двигателя R.A.14 с уменьшенной тягой до 4100 кг, установленный на опытном образце самолета «Комета»3; R.A.21 – вариант двигателя R.А.7 с увеличенной тягой до 3630 кг; R.A.22 с тягой 3250 кг, являющийся вариантом двигателя R.A.3; R.A.25 c тягой 3180 кг – гражданский двигатель, устанавливаемый на самолете «Комета» 2, и R.A.26 с тягой 4540 кг, являющийся гражданским вариантом двигателя R.A.28, предназначенным для установки на серийные самолеты «Комета» 3. На заводах фирм «Бристоль», «Нэпир» и «Стандарт мотор-с» в соответствии с программой перевооружения оборудованы поточные линии для производства двигателей «Эвон».

   В августе 1954 г. были опубликованы сведения о турбореактивном двигателе RB.93 «Соар» с осевым компрессором, имеющим чрезвычайно малый вес, 120 кг, и развивающим тягу 820 кг; отношение тяги к весу двигателя составляет 6,77:1. Два таких двигателя были испытаны в полете на самолете «Метеор» 8, где они устанавливались на концах крыла. Сведения о предполагаемом применении этих двигателей не публиковались.

   В сентябре 1954 г. было опубликовано сообщение об экспериментах фирмы- «Роллс-Ройс» по применению реактивной тяги для вертикального взлета. Первые эксперименты проводились на специальном летательном опытном аппарате, на котором было установлено два турбореактивных двигателя «Нин». С целью использования тяги двигателей в качестве подъемной силы реактивные струи этих двигателей отклонялись на 90° вниз. Управление летательным аппаратом в полете осуществлялось с помощью небольших реактивных сопел, питаемых сжатым воздухом из компрессоров двигателей.

   Летные испытания летательного аппарата на привязи были начаты в 1953 г., а испытание в свободном полете было проведено Шепердом 3 августа 1954 г. Эксперименты по применению реактивной тяги для (почти) вертикального взлета проводятся также на специально приспособленном самолете «Метеор» с двумя двигателями «Нин».

   Фирма «Роллс-Ройс» продолжает также работы над двухконтурным турбореактивным двигателем RB.82 «Конуэй», предназначенным для установки на транспортный самолет «Виккерс» 1000. При стендовых испытаниях двигатель развивал тягу 4540 кг. К последним разработкам фирмы «Роллс-Ройс» относятся турбореактивный двигатель с двухкаскадным компрессором В. 106 с тягой 6800 кг и турбовинтовой двигатель RB.109 мощностью 4000 л. с, который в ближайшее время должен проходить летные испытания на самолете «Ланкастер».

   Фирма «Саундэрс Ро». В связи с программой разработки вертолетов вертолетный отдел фирмы «Саундэрс Ро» создал два типа пульсирующих воздушно-реактивных двигателей, аналогичных по схеме разработанному во время войны немецкому двигателю Аргус 014. Этими двигателями являются P.J.1 с тягой 20 кг и P.J.2 с тягой 55 кг. Проектирование двигателя P.J.1 было начато в марте 1952 г., а 21 августа того же года он был опробован на стенде.

   

    Соединенные Штаты Америки

   

   
В период между первой и второй мировыми войнами в США ряд фирм и конструкторов изучали возможности создания газотурбинных двигателей для применения их в качестве силовых установок для самолетов, однако до 1939 г. серьезных попыток в этом направлении сделано не было. В марте 1939 г. фирма «Нор-троп» предложила проект мощного турбореактивного двигателя под названием «Турбодайн». В июне 1941 г. ВВС и ВМС США выдали фирме «Нортроп» заказ на разработку этого двигателя.

   В 1940 г. в работу в области газотурбинных двигателей включилась фирма «Локхид», создав проект двигателя L-1000. Повторяя историю создания фирмой «Де Хэвилленд» двигателя Н.1 и истребителя «Вампир», фирма одновременно с разработкой проекта двигателя начала разрабатывать и проект истребителя под этот двигатель. Этот самолет, известный под обозначением L-133, был рассчитан на максимальную скорость 1000 км/час на высоте 15 000 м, что соответствует 0,94 Ма.

   Однако ни один из упомянутых двигателей не был успешно разработан. Интересно отметить, что в США, так же как и в Германии, признание потенциальных возможностей газотурбинных двигателей как силовых установок для самолетов пришло раньше со стороны самолетостроительных, а не моторостроительных фирм. Хотя фирма «Пратт и Уитни» проявила некоторый интерес к газотурбинным двигателям еще до 1940 г., создав двигатель РТ-1, представляющий собой двухтактный дизель, выхлопные газы которого приводили во вращение газовую турбину, работавшую на вал винта.

   Известную роль в развитии реактивных двигателей в США сыграла созданная в 1937 г. для разработки турбокомпрессоров для поршневых двигателей фирма «Турбо инжиниринг корпорейшн» и Национальный совещательный комитет по авиации (НАКА). Фирма «Турбо инжиниринг корпорейшн» предприняла исследование возможностей создания газотурбинных двигателей для ВМС США. Эти исследования привели к получению фирмой 19 октября 1942 г. заказа от ВМС на постройку турбореактивного двигателя с тягой 500 кг. предназначенного для использования в качестве ускорителя. Однако этот двигатель не был построен.

   В 1936 г. НАКА заинтересовался работами итальянского конструктора Кампини над мотокомпрессорными двигателями, и в 1940 г. им также была начата постройка мотокомпрессорной силовой установки с использованием поршневого мотора «Уосп» мощностью 600 л.с. для привода одноступенчатого осевого компрессора. Первая проба двигателя в действии имела место в январе 1942 г., во время которой двигатель развил тягу 270 кг. Позднее мотор «Уосп» был заменен мотором R-1535 мощностью 825 л.с. В октябре 1942 г. тяга двигателя с этим мотором была доведена до 410 кг. При использовании дожигания с расходом топлива 1,05 кг/сек для этой цели тяга могла быть увеличена до 960 кг. Силовая установка этого типа не была испытана в полете, и работы над ней были прекращены в апреле 1943 г., так как она имела чрезмерно большой вес и расходовала слишком много топлива.

   Работы над авиационными газотурбинными двигателями ускорились после двух событий, происшедших в 1941 г. Первым из них было создание комитета Дюранда, а вторым – получение из Англии образцов и чертежей двигателей Уиттла. Комитет Дюранда, созданный совместно военно-воздушными и военно-морскими силами, включал представителей фирм «Аллис-Чалмерс», «Вестингауз» и «Дженерал электрик», занимавшихся производством промышленных газовых турбин, однако не имевших понятия о проектировании и производстве авиационных силовых установок. В июле 1941 г. комитет рекомендовал, чтобы каждая из этих трех фирм приступила к проектированию авиационных газотурбинных двигателей. В результате этой рекомендации 8 декабря 1941 г. фирма «Вестингауз» получила заказ от ВМС на разработку маломощного турбореактивного двигателя для использования в качестве ускорителя (модель 19А); в феврале 1942 г. фирма «Аллис-Чалмерс» получила заказ ВМС на разработку двухконтурного турбореактивного двигателя, а фирма «Дженерал электрик» получила заказ от ВВС на разработку турбовинтового двигателя Т-31 (фирменное обозначение TG-100).

   Весной 1941 г. командующий ВВС США генерал Арнольд ознакомился с достижениями в области разработок турбореактивных двигателей. По его инициативе были проведены переговоры о посылке в США из Англии образцов двигателей W.1X и W.2B/23, а также чертежей двигателя W.2B и небольшой группы инженеров фирмы «Пауэр джетс» для передачи опыта. Фирма «Дженерал электрик» получила заказ на разработку и производство двигателей Уиттла, а фирма «Белл» – на разработку проекта истребителя с турбореактивным двигателем.

   Фирма «Аэроджет». Фирма «Аэроджет» известна главным образом своими работами над ракетными стартовыми ускорителями, работающими на твердом топливе. В настоящее время фирма занимается также производством жидкостно-реактивных двигателей для управляемых реактивных снарядов и экспериментальных реактивных снарядов, предназначенных для исследований больших высот. В частности, ЖРД фирмы «Аэроджет» установлены на управляемых реактивных снарядах Дуглас «Найк» и Файрстоун «Корпорал». В последнее время фирмой «Аэроджет» разработан такой двигатель, YLR45-AJ-1, предназначенный для применения в качестве ускорителя взлета и используемый на последних образцах бомбардировщика B-47.

   В настоящее время фирмой «АэроДжет» разрабатываются и строятся также прямоточные воздушно-реактивные двигатели.

   Фирма «Аллис-Чалмерс». Разработка двухконтурного двигателя, начатая фирмой по заказу ВМС в феврале 1942 г., продвигалась очень медленно, и к середине 1943 г. не была начата даже постройка опытного образца, вследствие чего заказ был аннулирован. Прекратив разработку этого двигателя, фирма приступила к производству по лицензии двигателя Де Хэвилленд Н-1В «Гоблин», который предполагалось установить на истребитель F-80 «Шутинг Стар». Однако появление двигателя 1-40 фирмы «Дженерал электрик» с большей тягой явилось причиной для аннулирования заказа на двигатели Н-1 В, после того как было построено 7 двигателей под обозначением J-36. Эти двигатели устанавливались на самолетах Кертисс XF15C-1 и Грумман XTB3F-1 в дополнение к их основным двигателям.

   Фирма «Аллисон». Фирма «Аллисон» приступила к работам над газотурбинными двигателями с июня 1944 г., когда американские ВВС поручили ей производство турбореактивного двигателя J-33, спроектированного фирмой «Дженерал электрик» под обозначением 1-40. Первый двигатель Аллисон J-33-A-4 с тягой 1700 кг был построен в январе 1945 г. Фирма подготовила также производство двигателя J-31 (разработанного фирмой «Дженерал электрик» под обозначением 1-16). Первый из этих двигателей был построен в мае 1945 г.

   После окончания второй мировой войны фирма «Аллисон» прекратила разработку поршневых двигателей и с ноября 1945 г. полностью переключилась на производство и развитие двигателей J-33. В мае 1948 г. двигатель J-33-A-25 (фирменное обозначение 400С4) был первым в США одобрен администрацией гражданской авиации для применения на гражданских самолетах. Однако этот двигатель в гражданской авиации не использовался. Первым вариантом двигателя J-33, выпущенного фирмой»Аллисон» в мае 1946 г., в который ею был внесен ряд конструктивных усовершенствований, был двигатель J-33-A-17. Этот двигатель, а также двигатель J-33-A-21 в начале 1947 г. прошли типовые испытания при тяге 1800 кг. Следующим вариантом двигателя J-33 явился двигатель J-33-A-23, который претерпел наиболее крупные конструктивные изменения. Тяга этого двигателя была увеличена до 2090 кг. 19 июня 1947 г. на истребителе Локхид P-80R с двигателем J-33-A-23 был установлен новый мировой рекорд скорости полета, равный 1000 км/час.

   Добившись успехов в производстве двигателей J-33, фирма «Аллисон» начала производство двигателей J-35, имеющих одиннадцатиступенчатый осевой компрессор. Производство этого двигателя, первоначально разработанного фирмой «Дженерал электрик» под обозначением TG-180, было передано фирме «Аллисон» фирмой «Шевроле». В сентябре 1946 г. фирма «Аллисон» взяла на себя полную ответственность за производство двигателей J-35. Первым вариантом двигателя J-35, выпущенного фирмой «Аллисон», являлся двигатель J-35-A-17 (модель 450). В ходе развития двигателя J-35 его статическая тяга была доведена до 2540 кг за счет применения дожигания.

   В августе 1948 г. фирма «Аллисон» приступила к работе по полному изменению конструкции двигателя J-35. Новый двигатель, получивший первоначально обозначение J-35-A-23, был впервые опробован на стенде в апреле 1950 г. Позднее двигатель получил обозначение J-71. Двигатель J-71 имеет цельностальную конструкцию с шестнадцатиступенчатым осевым компрессором, обеспечивающим высокую степень повышения давления, трехступенчатой турбиной и кольцевой камерой сгорания. Двигатель предназначен для всепогодных самолетов, обладающих сверхзвуковой скоростью полета; он имеет статическую тягу 4540 кг, которая может быть увеличена до 6350 кг за счет применения дожигания.
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«Дакота» с турбовинтовыми двигателями «Дарт»

   
[image: bin00000071.jpeg]
   

«Ланкастриан» с двумя турбореактивными двигателями «Эвон»
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«Метеор» F.4 с турбореактивными двигателями «Эвон»
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«Канберра» В.2 с турбореактивными двигателями «Эвон» с дожиганием
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Самолет «Метеор» F.8 с турбореактивными двигателями «Соар» на концах крыла

   
Фирма занималась также дальнейшим развитием двигателя J-33. Конструктивные изменения, направленные на увеличение расхода воздуха через двигатель, позволили увеличить тягу до 2880 кг, которая могла быть дополнительно увеличена за счет применения дожигания.

   Параллельно с разработкой и производством турбореактивных двигателей в 1944 г. фирма «Аллисон» начала разработку турбовинтовых двигателей. Первым из турбовинтовых двигателей фирмы «Аллисон» являлся двигатель Т-38 (модель 501) мощностью 2925 л.с. с девятнадцатиступенчатым осевым компрессором и четырехступенчатой турбиной. Впервые двигатель был опробован в апреле 1949 г. в полете, будучи установленным в носу самолета B-17. Позднее двигатели Т-38 были установлены на самолет Конвэр 240, который совершил первый полет с этими двигателями 29 декабря 1950 г. Двигатель Т-38 используется на самолете Мак-Доннел XF-88B для испытания сверхзвуковых воздушных винтов во время полета.

   Турбовинтовой двигатель Т-40 (модель 500) представляет собой сдвоенный двигатель Т-38; он обладает мощностью 5850 л.с. Первый полет самолета Конвэр XP5Y-1 с двигателями Т-40 был совершен 18 апреля 1950 г., а 26 мая 1950 г. с этими двигателями был совершен полет самолета XA2D-1. Фирмой был разработан специальный вариант двигателя Т-40 для установки на истребителях с вертикальным взлетом фирм «Локхид» и «Конвэр», получивший обозначение YT-40-A-14. Этот двигатель в начальный период взлета способен развить мощность 7100 л.с. При предварительных испытаниях этих самолетов использовался двигатель ХТ-40-А-6. Спроектированный фирмой турбовинтовой двигатель Т-44 не был построен.

   Дальнейшим развитием Т-38 является двигатель Т-56, обладающий мощностью 3750 л.с. при меньшем по сравнению с первым двигателем количестве ступеней компрессора и кольцевой камере сгорания. Впервые двигатель был испытан в полете на самолете «Супер Констэллэйшн», на котором два внешних поршневых двигателя были заменены двигателями Т-56. В настоящее время двигатель Т-56 производится серийно и устанавливается на военно-транспортных самолетах Локхид С-130А; в сентябре 1954 г. фирма «Аллисон» получила заказ на производство 288 двигателей Т-56 для этих самолетов. Двигатели YT-56-A-3 установлены на двух самолетах Конвэр С-131С. Двигатель Т-54, представляющий собой сдвоенную установку из двигателей Т-56, используется на самолете – летающей лаборатории Рипаблик XF-84H, предназначенном для испытания сверхзвуковых воздушных винтов в полете. Этот двигатель будет, по-видимому, устанавливаться на истребителях с вертикальным взлетом.

   Фирма «Боинг». Самолетостроительная фирма «Боинг» в 1943 г. создала отдел двигателей главным образом с исследовательскими и экспериментальными целями. Исследовательские работы фирмы в результате закончились созданием двух маломощных газотурбинных двигателей: турбореактивного двигателя, известного под обозначением модель 500, и турбовинтового двигателя модель 502. Впервые сведения об этих двигателях были опубликованы в сентябре 1948 г.

   Турбореактивный двигатель модель 500 имел центробежный компрессор и одноступенчатую турбину, его тяга составляла 95 кг. Двигатель не был испытан в полете.
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Истребитель Локхид L-133, проектировавшийся в 1940 «году по схеме «утка». Размах крыла 14,2 м, площадь крыла 30,2 м2, длина 14,7 м
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Кертис XF 15С-1 с турбореактивным двигателем Аллис-Чалмерс J-36
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Грумман XTB3F-1 с турбореактивным двигателем J-30 в хвостовой части фюзеляжа (позднее самолет летал с турбореактивным двигателем J-36)
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Конвэр 240 с двумя турбовинтовыми двигателями Аллисон Т-38

   
Турбовинтовой двигатель модель 502, получивший в ВВС и ВМС обозначение Т-50, имеет мощность 210 л. c. установлен на легком самолете Цессна XL-19В и двух вертолетах фирмы «Каман». По своей схеме и конструкции двигатель Т-50 аналогичен двигателю модели 500.

   Фирма «Континенталь». Фирма «Континенталь», известная производством маломощных поршневых двигателей, приступила к работе в области газотурбинных двигателей в 1952 г., приобретя у французской фирмы «Турбомека» исключительное право на развитие и производство в США восьми типов ее маломощных газотурбинных двигателей.

   Первым из этих двигателей, запущенных в серийное производство, явился турбореактивный двигатель «Марборé», устанавливаемый на учебно-тренировочный самолет Т-37 и самолет-мишень Райен «Файрби». Первоначальными вариантами двигателя, выпускаемого фирмой «Континенталь», были J-69-T-1 («Марборé» I) с тягой 300 кг и J-69-T-3 («Марборé» II) с тягой 400 кг. В настоящее время выпускается двигатель J-69-T-19 с тягой 455 кг.

   Большое внимание фирма уделила развитию турбовинтового двигателя «Артуст», получившего обозначение Т-51. Этот двигатель прошел летные испытания на самолете Цессна XL-19C и вертолете Белл XH-13F. Он установлен на опытном вертолете Сикорский ХН-39.

   Фирма «Ферчайлд». Отделение фирмы, производящее авиадвигатели, имеет контракты на секретные разработки необычных типов авиационных силовых установок. Единственным двигателем фирмы «Ферчайлд», сведения о котором были опубликованы, является маломощный турбореактивный двигатель однократного применения J-44, предназначенный для установки на управляемых снарядах и самолетах-мишенях. В настоящее время этот двигатель устанавливается на самолете-мишени Райен «Файрби», выпускаемом для ВМС и армии США. Компрессор двигателя так называемого «диагонального» типа имеет одну центробежную и одну осевую ступень. Тяга двигателя J-44 составляет 455 кг.

   Этот двигатель применяется также в качестве ускорителя для транспортного самолета Ферчайлд С-119 «Пэкит», над фюзеляжем которого устанавливается один двигатель. Весьма интересным является применение двух таких двигателей на опытном самолете фирмы «Белл» для вертикального взлета. Двигатели установлены по обеим сторонам фюзеляжа вблизи центра тяжести самолета. В целях обеспечения подъема и горизонтального полета двигатели могут поворачиваться на 90°. При взлете двигатели занимают вертикальное положение, а в горизонтальном полете – горизонтальное.

   Фирма «Ферчайлд» проектировала также турбовинтовой двигатель Т-46, однако он не был построен.

   В сентябре 1954 г. фирма «Ферчайлд» заняла первое место на конкурсе ВВС по разработке маломощного турбореактивного двигателя. Этот двигатель, по-видимому, будет построен на базе двигателя J-44 и будет обладать тягой около 900 кг.

   Фирма «Флэдэр». Единственным двигателем фирмы «Флэдэр», доведенным до стадии производства, был турбореактивный двигатель J-55 (тип 124 «Лейтенант»), имевший сверхзвуковой одноступенчатый осевой компрессор. Двигатель предназначен для применения на управляемых снарядах и имеет тягу около 500 кг. Фирмой был разработан также по заказу ВВС проект одного из первых в США турбовинтовых двигателей ХТ-33 с проектной мощностью 7500 л. с, но двигатель не был построен.

   Фирма «Дженерал электрик». Фирма «Дженерал электрик» имела два отдельных филиала, которые начиная с 1941 г. работали в области создания газотурбинных двигателей. Филиал паровых турбин работал над турбовинтовым двигателем TG-100 собственной конструкции, а филиал турбокомпрессоров занимался усовершенствованием импортированных двигателей Уиттла.
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«Констэллэйшн» с турбовинтовым двигателем Аллисон Т-56
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Конвэр YC-131C с двумя турбовинтовыми двигателями Аллисон YT-56-A-3
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B-45С «Торнадо» с турбореактивными двигателями Аллисон J-71
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Цессна XL-19B с турбовинтовым двигателем Боинг Т-50

   
Первым из двигателей, созданных на базе двигателей Уиттла, построенных в США, был двигатель G.E.С. тип 1, испытания которого начались 18 марта 1942 г., через 28 недель после начала работы над ним. Затем был построен двигатель I-A, два таких двигателя установлены на самолете Белл Р-59А, совершившем первый полет 1 октября 1942 г. Это был первый полет реактивного самолета в США.

   В феврале 1943 г. был опробован на стенде новый двигатель 1-14 с проектной тягой 640 кг. Через месяц после этого было начато проектирование двигателя 1-16 с проектной тягой 730 кг. Стендовые испытания этого двигателя были проведены в апреле 1943 г. В том же месяце он был испытан в полете на самолете Р-59А. В июле 1943 г. на одном из таких самолетов с двигателем 1-16 была достигнута высота 14 200 м. Следующим из этой серии двигателей был 1-18 с проектной тягой 820 кг, который был испытан на стенде в январе, а в полете на самолете Р-59А – в ноябре 1944 г. Дальнейшим его развитием явился двигатель 1-20 с тягой 910 кг, стендовые испытания которого состоялись в апреле 1944 г. 1-16 позднее получил обозначение J-31-GE-3.

   Наконец был создан двигатель 1-40, на котором были применены компрессор и турбина двигателя 1-16 и новые прямоточные камеры сгорания. Проектная тяга двигателя составляла 1820 кг. Первая проба двигателя на стенде состоялась 13 января 1944 г., а первый полет самолет XP-80А с этим двигателем совершил 10 июня этого года. После этого планы установки на этом самолете двигателя «Гоблин» были отклонены. Серийный образец двигателя 1-40 получил обозначение J-33 (см. фирма «Аллисон»).

   Между тем филиал паровых турбин продолжал работу над созданием турбовинтового двигателя TG-100 (Т-31), однако к маю 1943 г. удалось только испытать этот двигатель на стенде без воздушного винта. В 1943 г. этот филиал фирмы предложил проект турбореактивного двигателя с осевым компрессором, созданного на базе двигателя Т-31 и удовлетворяющего тем же требованиям, что и двигатель 1-40. Этот двигатель, получивший фирменное обозначение TG-180 (J-35), имел одиннадцатиступенчатый осевой компрессор. Он был опробован на стенде 23 апреля 1944 г. и развил тягу 1820 кг. Первый полет с этим двигателем был совершен на самолете XP-84 в феврале 1946 г. Работы над двигателем Т-31 были сначала замедлены, а затем и вовсе прекращены, однако до этого момента с этим двигателем были совершены полеты на самолетах Конвэр YP-81 и Райен XF2R-1. Фирмой проводились также некоторые работы над турбовинтовым двигателем TG-110 и двигателем TG-120, представляющим собой спаренную установку из двигателей TG-110.

   Следующим примечательным двигателем фирмы «Дженерал электрик» явился двигатель TG-190, принятый на вооружение ВВС под обозначением J-47. Этот двигатель имел наибольший успех в авиации США. Двигатель J-47 представлял собой дальнейшее развитие двигателя J-35, тяга которого была доведена до 2360 кг и могла быть еще более увеличена за счет применения дожигания и других средств.

   Варианты двигателя J-47 могут быть подразделены на 5 групп. Первые модели двигателей, относящиеся к группе А, имели тягу 2200 кг, а относящиеся к группе Б – 2270 кг. Двигатели, относящиеся к группе В, имели тягу 2360 кг без дожигания, применение которого на этих двигателях не предусматривалось. Двигатели, относящиеся к группе Г, одним из представителей которых является J-47-CE-17, имеют систему дожигания и увеличенный компрессор. Тяга тих двигателей составляет 3280 кг.

   

[image: bin00000083.jpeg]
   

Ферчайлд «Бокскар» с турбореактивным двигателем J-44 над фюзеляжем
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XP-80А с турбореактивным двигателем Дженерал-электрик I-40
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Р-80А с прямоточными ВРД «Маркуардт» на концах крыла

   
[image: bin00000086.jpeg]
   

F-51D «Мустанг» с прямоточными ВРД «Маркуардт»

   
В конструкции двигателей, относящихся к группе Д, был внесен ряд изменений, имеющих целью обеспечить возможность работы двигателей в условиях любой погоды и увеличить их тягу на 10% по сравнению с двигателями группы В. Тяга двигателей этой группы доведена до 2630 или 2960 кг с применением впрыска воды. Главным представителем этой группы являлся J-47-GE-23, однако он уступил свое место двигателю J-47-GE-25, устанавливаемому на бомбардировщике B-47Е, тяга которого увеличена до 2720 кг или 3180 кг с применением впрыска воды. Двигатели этого типа выпускаются серийно также фирмами «Паккард» и «Студэбекер» под обозначениями соответственно J-47-PM-25 и J-47-ST-25.

   Один из вариантов двигателя, двигатель J-47-GE-21, был полностью переконструирован, хотя без изменения основных размеров. После постройки и испытаний этот двигатель получил обозначение J-73. В настоящее время он находится в серийном производстве и имеет статическую тягу 4100 кг, которая может быть увеличена до 5440 кг и более за счет применения дожигания.

   В 1949 г. фирма начала проектирование совершенно нового двигателя J-53 с осевым тринадцатиступенчатым компрессором, двухступенчатой турбиной и кольцевой камерой сгорания. Во время стендовых испытаний двигатель с системой дожигания развивал тягу 11 800 кг. Однако работу над ним прекратили с целью усовершенствования двигателя J-79, предназначенного для сверхзвуковых скоростных самолетов. Двигатель имеет стальную конструкцию с семнадцатиступенчатым компрессором, первые 5 ступеней которого имеют изменяемый угол установки лопаток. Управление углом установки осуществляется посредством электронной системы управления. Двигатель J-79 намечается для установки на сверхзвуковой бомбардировщик Конвэр B-58А «Хастлер», он имеет тягу 6800 кг.

   Фирма «Дженерал электрик» в соответствии с программой опытного строительства ведет также разработку турбореактивного двигателя J-77, более мощного, чем двигатель J-79, а также легкого турбореактивного двигателя Х-25 с тягой 5450 кг для установки на истребителях и газовой турбины Т-58 мощностью 800 – 1000 л.с. для вертолетов ВМС. Фирма рассматривает проекты турбореактивного, двухконтурного и турбовинтового варианта данной конструкции. В сентябре 1954 г. она получила от ВВС заказ на разработку маломощного турбореактивного двигателя современной конструкции.

   Фирма «Локхид». Как уже отмечалось выше, в 1941 г. фирма «Локхид» разработала проект двигателя L-1000 и в 1942 г. представила его ВВС для одобрения, однако' не получала официальной поддержки до середины 1943 г. Как долгосрочный проект он получил обозначение XJ-37. Этот двигатель должен был иметь меньший удельный расход топлива, чем у любого другого двигателя, проектировавшегося в то время, однако сложность конструкции требовала заниматься им длительное время. Разработка проекта истребителя L-133 под двигатель L-1000 не была официально разрешена. Вместо этого фирме предложили усовершенствовать истребитель XP-80 с двигателем «Гоблин» фирмы «Аллис-Чалмерс».

   В октябре 1945 г. фирма «Локхид» решила прекратить разработку турбореактивных двигателей, и проект двигателя XJ-37 вместе со штатом конструкторов был передан по лицензии фирме «Менаско мэньюфэкчеринг К°». Эта фирма построила опытный образец двигателя XJ-37 под обозначением Локхид L-4000, но за неимением достаточных средств и возможностей продолжать работать над ним передала его фирме «Райт», которая некоторое время занималась им, но в дальнейшем также отказалась от него.
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YB-43 с турбореактивными двигателями J-47 и 3-35 в фюзеляже
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Чейс XC-6123А с четырьмя турбореактивными двигателями J-47
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Боинг B-50 с турбореактивным двигателем J-57 под бомболюком
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Боинг B-47В с двумя турбореактивными двигателями J-57 (одиночные установки)
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Боинг модель 299Z с турбовинтовым двигателем Т-34 в носу фюзеляжа
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Дуглас YKC-124B с четырьмя турбовинтовыми двигателями Т-34
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Локхид R7V-2 с четырьмя турбовинтовыми двигателями Т-34
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Боинг B-17G с турбовинтовым двигателем Райт Т-35 в носу фюзеляжа

   
В последнее время фирма «Локхид» в связи с работами вновь созданного в ее составе филиала управляемых снарядов приступила к работам над прямоточными воздушно-реактивными и ракетными двигателями.

   Фирма «Лайкоминг». Фирма «Лайкоминг», являющаяся филиалом фирмы «Авко мэньюфэкчеринг корпорейшн», создала конструкторское бюро по газотурбинным двигателям под руководством А. Франца, ранее работавшего у немецкой фирмы «Юнкерс». Фирмой спроектирован и построен турбовинтовой двигатель Т-53 мощностью 1000 л. с, предназначенный для вертолетов и самолетов. В настоящее время этот двигатель проходит испытания.

   Фирма «Маркуардт». Фирма «Маркуардт» была создана в ноябре 1944 г. с целью разработки прямоточных воздушно-реактивных двигателей для самолетов. Первым из серии прямоточных двигателей фирмы «Маркуардт» был двигатель XRJ-30-MA, который одновременно явился первым американским прямоточным двигателем, запущенным в серийное производство. Двигатель RJ-30 (фирменное обозначение С-20) диаметром 508 мм, развивший мощность 2500 л.с, предназначался для машин с дозвуковыми скоростями. Он устанавливался на управляемой по радио летающей мишени Мартин KDM-1 «Пловер», используемой в ВМС США.

   Позднее были построены прямоточные двигатели С-30 и С-48 с диаметрами соответственно 762 и 1220 мм, обладавшие большей тягой. В 1947 г. с целью проведения летных испытаний два двигателя С-30 были установлены на концах крыла истребителя Локхид F-80. Это был, вероятно, первый в мире самолет, способный летать только на прямоточных двигателях. Позднее эти двигатели были аналогичным образом установлены на истребителе F-51 «Мустанг» с целью проведения дальнейших испытаний.

   Обозначение XRJ-31-MA относится к дозвуковому прямоточному двигателю ВВС, построенному фирмой. Фирма проводит работы по созданию прямоточных двигателей для сверхзвуковых самолетов, однако сведения об этих работах не были опубликованы. Известно только, что такие двигатели способны развивать скорости до 4 Ма и что они испытывались на экспериментальных управляемых снарядах.

   Фирма «Маркуардт» разработала также прямоточные двигатели для вертолетов, которые установлены на вертолетах Хиллер «Хорнет» и Мак-Доннэл ХН-20. В 1954 г. фирма создала прямоточный двигатель, по форме представляющий крыльевой профиль. Такие двигатели предназначены для установки на концах лопастей несущих винтов вертолетов для увеличения общей мощности силовой установки вертолета. Фирмой был построен также ряд пульсирующих двигателей, предназначенных для установки на летающие мишени. В 1948 г. вертолет М-14 этой фирмы с двумя двигателями этого типа, помещенными на концах лопастей несущего винта, совершил первый полет. Пульсирующий двигатель МА-16 рассчитан на скорости полета, соответствующие 0,45 Ма, и потолок 4500 – 6000 м. Пульсирующий двигатель этой фирмы, устанавливаемый, на летающей мишени KD5G-1, управляемой по радио, имеет обозначение PJ-46-MA-2.

   Фирма занимается также разработкой систем дожигания для турбореактивных двигателей.

   Фирма «Нортроп». В соответствии с давней заинтересованностью в разработке мощных турбовинтовых двигателей, что уже отмечалось выше, фирма «Нортроп» 1 июля 1943 г. получила заказ на постройку двух турбовинтовых двигателей мощностью около 3800 л, с. Первый из этих двигателей был испытан на стенде в декабре 1944 г. Это был первый американский турбовинтовой двигатель, работавший с воздушным винтом. Двигатель получил наименование «Турбодайн». В первом варианте он имел восемнадцатиступенчатый осевой компрессор и четырехступенчатую турбину.

   В 1944 г. фирма «Нортроп» слилась с фирмой «Джошуа Хенди айрон уоркс» в объединенную фирму «Нортроп-Хенди», которая продолжила работу над двигателем «Турбодайн». В 1945 г. ВМС перестали оказывать фирме поддержку в разработке этого двигателя, однако ВВС выдали ей заказ на создание значительно более мощного двигателя, получившего обозначение ХТ-37.

   В 1948 г. фирма «Нортроп» приобрела акции фирмы «Хенди» в объединенной фирме «Нортроп-Хенди», которая была переименована в «Турбодайн корпорейшн». В 1950 г. двигатель ХТ-37 прошел 50-часовые типовые испытания, во время которых развивал мощность свыше 10 000 л.с. Позднее в этом же году двигатель ХТ-37 с патентами и всей технической документацией был приобретен фирмой «Дженерал электрик». Двигатель был доведен до стадии летных испытаний и установлен на самолете B-35, однако многочисленные неполадки при доводке конструкции привели в конечном счете, по-видимому, к прекращению работ над ним.

   Фирма «Пратт и Уитни». Как уже упоминалось выше, в течение второй мировой войны фирма «Пратт и Уитни» разрабатывала опытный комбинированный двигатель РТ-1 мощностью 5000 л.с. Наиболее трудной частью в конструкции этого двигателя оказался дизельный компрессор с плавающими поршнями. 30 июня 1945 г. ВМС заключили с фирмой контракт, по которому обязались полностью финансировать экспериментальные работы. В результате двигатель был спроектирован, построен и подготовлен, для проведения летных испытаний. Однако ко времени окончания его постройки были уже разработаны конструкции турбовинтовых двигателей такой же мощности, но требующие меньше времени для своей доводки; в связи с этим летные испытания двигателя РТ-1 не проводились.

   Примерно к этому времени фирма «Пратт и Уитни» построила по заказу ВМС турбореактивный двигатель собственной конструкции. В начале 1945 г. фирме был выдан заказ на производство 500 двигателей Вестингауз J-30 для палубных истребителей Мак-Доннэл FH-1. После окончания войны заказ был уменьшен до 130 двигателей, производство которых было закончено в 1947 г. В начале 1946 г. фирма по заказу ВМС приступила к разработке конструкции мощного турбовинтового двигателя Т-34 и двигателя Т-32, представляющего собой сдвоенную установку Т-34. Летные испытания двигателя Т-34 (фирменное обозначение РТ-2), обладавшего мощностью 5700 л. с, были начаты в августе 1950 г., для чего двигатель был установлен в носу фюзеляжа самолета – летающей лаборатории B-17.

   Работы над турбореактивными двигателями были начаты фирмой также в 1945 г. Фирма начала с разработки конструкции двигателя с осевым компрессором, рассчитанного на 3400 кг статической тяги. Серьезная работа над двигателем началась с осени 1947 г. после получения заказа ВВС на разработку этого двигателя. Работы привели к созданию двигателя J-57 (JT-3), летные испытания которого были начаты в марте 1951 г. на самолете B-50. Двигатель был установлен под фюзеляжем.

   Между тем фирма «Пратт и Уитни» начала осуществлять тесное сотрудничество с английской фирмой «Роллс-Ройс» в развитии газотурбинных двигателей. Это произошло в конце 1948 г., когда ВМС США решили, что английский двигатель Роллс-Ройс «Нин» является достаточно совершенным двигателем, обладающим большей тягой и лучшими характеристиками, чем американские двигатели, находившиеся в то время в производстве. К тому времени в США фирма «Тэйлор» уже приобрела у фирмы «Роллс-Ройс» несколько двигателей «Дервент» и «Нин» и, по-видимому, планировала начать их производство. Так как фирма «Тэйлор» не имела возможности быстро начать крупносерийное производство двигателей «Нин», то ВМС предложили передать право на их производство фирме «Пратт и Уитни», которая и заключила с фирмой «Роллс-Ройс» необходимое соглашение в мае 1947 г. Двигатели «Нин», ввезенные фирмой «Тэйлор», получили в США обозначение YJ-42-TT-2.

   

[image: bin00000095.jpeg]
   

B-17G с турбореактивным двигателем J-65 внизу носовой части фюзеляжа

   
[image: bin00000096.jpeg]
   

Дуглас XB-42А, использовавшийся для испытаний турбореактивных двигателей
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B-29 с 508-мм прямоточным воздушно-реактивным двигателем НАКА
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Нортроп Н-61 с профилированным прямоточным воздушно-реактивным двигателем НАКА
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F-82 «Твин Мустанг». Под крылом реактивный снаряд НАКА с прямоточным ВРД
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Райан FR-1 «Файерболл» с турбореактивным двигателем J-31 в хвостовой части фюзеляжа
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Р4М-1 «Меркатор» с турбореактивным двигателем в задней части каждой мотогондолы
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XAJ-1 «Сэвидж» с турбореактивным двигателем J-33 в хвостовой части фюзеляжа

   
Первый двигатель «Нин», выпущенный фирмой «Пратт и Уитни» и получивший обозначение J-42 (JT-6), начал проходить стендовые испытания в марте 1948 г. В октябре 1948 г. были закончены 150-часовые стендовые испытания двигателя при тяге 2270 кг, а с впрыском воды – 2600 кг. Было построено несколько сот двигателей J-42, устанавливавшихся главным образом на первых вариантах палубного истребителя Грумман F9F «Пантера».

   Работая в тесном контакте с фирмой «Роллс-Ройс», фирма «Пратт и Уитни» стремилась увеличить тягу двигателя «Нин» примерно на 30 % и применить на нем систему дожигания. Работы в этом направлении привели к созданию двигателя J-48 (JT-7), известного в Англии под наименованием «Тэй». Этот двигатель в конце 1949 г. устанавливался на палубных истребителях F9F-5. Последние варианты двигателя J-48 имеют статическую тягу 3300 кг и с применением дожигания – 3860 кг.

   Двигатель J-57, о котором упоминалось выше, является более современным двигателем, чем «Нин» или «Тэй», и может быть скорее сравним с двигателем Роллс-Ройс «Эвон». Соглашение между фирмами «Роллс-Ройс» и «Пратт и Уитни» касалось только турбореактивных двигателей типа Уиттла, разработанных фирмой «Роллс-Ройс», и не относилось к двигателям типа «Эвон» с осевым компрессором. Двигатель J-57 имеет двухкаскадный осевой компрессор стальной конструкции и кольцевую камеру сгорания. Тяга двигателя в настоящее время составляет 4540 кг. Система дожигания, которая будет установлена на двигателе, позволит кратковременно увеличивать тягу до 6800 кг. Двигатель J-75, являющийся дальнейшим развитием двигателя J-57, уже опробован на стенде. Ожидается, что его тяга будет равна 6800 кг, а с системой дожигания – 9500 кг. Двигатель J-57 выпускается также фирмой «Форд» в вариантах J-57-F-7 и F-57-F-13, развивающих с системой дожигания тягу 6350 кг.

   Усовершенствование турбовинтовых двигателей, начатое с двигателя Т-34, продолжалось и коснулось двигателей Т-48 и Т-52, имеющих соответственно мощность 9860 л.с. и 8500 л.с., однако работы над двигателем Т-52 были прекращены в конце 1954 г. Последним из турбовинтовых двигателей фирмы «Пратт и Уитни» является двигатель Т-57 мощностью 15 000 л. с, предназначенный для установки на самолет Дуглас С-132.

   Фирма «Риэкшен моторс». Фирма «Риэкшен моторс» была создана в декабре 1941 г. с целью продолжения предвоенных работ четырех членов американского ракетного общества. Она, по-видимому, имеет наибольший опыт в Области создания жидкостно-реактивных двигателей, чем какая-либо другая фирма в мире. Фирма построила большое количество опытных ЖРД для различных типов топлив и осуществляет серийное производство двигателей как для управляемых снарядов массового производства, так и для экспериментальных реактивных снарядов, как Мартин «Викинг» и Конвэр МХ-774 (последний имеет ЖРД с тягой 3640 кг).

   На самолетах наибольшее применение нашел двигатель модели 6000С4, имеющий в ВВС обозначение XLR-11. Этот двигатель работает на этиловом спирте и жидком кислороде. Он имеет четыре камеры сгорания, которые могут включаться одновременно или отдельно, независимо друг от друга. Максимальная тяга двигателя составляет 2720 кг на всех высотах. Двигатель XLR-11 установлен на экспериментальных самолетах Белл Х-1 и Рипаблик XF-91.

   Другим самолетным жидкостно-реактивным двигателем является двигатель XLR-8 с тягой 2720 кг, установленный на экспериментальном самолете Дуглас «Скайрокет». Наиболее мощным является двигатель XLR-10, имеющий одну камеру и развивающий тягу 9300 кг. Этот двигатель используется на экспериментальном реактивном снаряде Мартин «Викинг». С другой стороны, наиболее маломощным является разработанный фирмой в последнее время двигатель XLR-32-RM, имеющий вес всего 5 кг. Он установлен на лопастях несущих винтов вертолетов Роторкрафт RH-1 «Пинуил» и Келлет КН-15. Двигатель устанавливался также на концах лопастей несущих винтов вертолета Сикорский HRS-2 с целью увеличения мощности силовой установки при взлете.

   Фирма «Вестингауз». Как уже упоминалось выше, фирма «Вестингауз» является одной из трех турбостроительных фирм, которым было предложено вступить в комитет Дюранда и принять участие в разработке авиационных газотурбинных двигателей. После этого фирма получила заказ от ВМС на разработку маломощного турбореактивного двигателя для применения в качестве ускорителя. Этот двигатель, носивший фирменное обозначение Х19А, имел шестиступенчатый осевой компрессор и одноступенчатую турбину. Первая проба этого двигателя на стенде имела место 19 марта 1943 г., во время которой он развил тягу 545 кг. Второй экземпляр двигателя был установлен под фюзеляжем самолета Чанс Воут F4U «Корсар», который совершил первый полет с этим двигателем 21 января 1944 г.

   Развитие этого двигателя с целью применения его в качестве основной силовой установки, а не ускорителя привело к созданию двигателя Х19В с тягой 590 кг, первый запуск которого на стенде состоялся 14 марта 1944 г. Двигатель по заказу ВМС был запущен в серийное производство под обозначением J-30. Для проведения длительных летных испытаний этого двигателя был специально переоборудован самолет Мартин JM-1 «Мародер».

   На базе этих конструкций фирмой был построен менее мощный двигатель, имевший фирменное обозначение модель 9. Этот двигатель, обладавший тягой 125 кг, был запущен в серийное производство и устанавливался на управляемых снарядах и летающих управляемых мишенях, как например TD2N. На базе двигателей Х19А и Х19В в течение 1944 г. был построен более мощный двигатель модель 24С с одиннадцатиступенчатым осевым компрессором и двухступенчатой турбиной. Этот двигатель производился серийно под обозначением J-34. Первым серийным образцом двигателя являлся J-34-WE-22 с тягой 1360 кг, выпущенный в мае 1946 г. В настоящее время тяга двигателя J-34 с применением дожигания доведена до 1910 кг. Администрация гражданской авиации разрешила устанавливать двигатель J-34 (модель 24C-4D) на гражданских самолетах. Проектировавшийся турбовинтовой вариант двигателя под обозначением Т-30 (модель 24D) не был построен.

   Пользуясь поддержкой ВМС, фирма «Вестингауз» продолжала деятельность по развитию турбореактивных двигателей, разработав два новых двигателя с осевыми компрессорами: двигатель J-40 (модель 40Е), имеющий статическую тягу с системой дожигания 5280 кг, и двигатель J-46, обладающий тягой с применением дожигания 2720 кг и являющийся дальнейшим развитием двигателя J-34. Эти двигатели были выпущены только малыми сериями, и дальнейшие работы над ними были прекращены вследствие неполадок при их доводке.
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Конвэр RB-36E с четырьмя турбореактивными двигателями Л-47 для взлета и ведения боя
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Локхид P2V-5 с турбореактивными двигателями J-34 под крылом для испытаний
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P2V-7 с турбореактивными двигателями J-34, предназначенными для увеличения мощности силовой установки при ведении боя
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DAP «Пика» с турбореактивным двигателем Армстронг-Сиддли «Аддер»
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«Ланкастер» 10 О с турбореактивными двигателями «Оренда»
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Канадэр «Сэйбр» МК.5 с турбореактивным двигателем «Оренда» 10
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«Канадэр» T-33A-N «Сильвер Стар» MK.3 с турбореактивным двигателем «Нин» 10

   
Ввиду главным образом неудач с последними двигателями фирма «Вестингауз» заключила 15 июня 1953 г. с английской фирмой «Роллс-Ройс» соглашение о техническом сотрудничестве в области развития газотурбинных двигателей. В настоящее время это соглашение уже приносит свои плоды. Фирма «Вестингауз» пока что не имеет планов на производство двигателей конструкции фирмы «Роллс-Ройс», однако два турбореактивных двигателя Роллс-Ройс «Соар» переданы фирме «Вестингауз» в конце 1954 г. для изучения. Двигатели «Соар» через посредство фирмы «Вестингауз» продаются фирме «Радиоплан» для установки на сверхзвуковую летающую мишень, строящуюся по заказу ВВС.

   В настоящее время фирма «Вестингауз» по собственной инициативе разрабатывает два новых турбореактивных двигателя. Один из них имеет проектную тягу порядка 6800 кг, а второй – 680 – 900 кг. Последний по своей конструкции и назначению можно сравнить с двигателем «Соар».

   Фирма «Райт». Известная производством поршневых двигателей фирма «Райт» приступила к работам в области газотурбинных двигателей сравнительно поздно, в 1945 г., начав с разработки проекта турбовинтового двигателя мощностью более 5000 л.с. Летные испытания этого двигателя, получившего обозначение XT-35-W-1, были начаты в сентябре 1947 г. на самолете B-17, где двигатель устанавливался в носовой части фюзеляжа. Фирма имела заказ ВВС на производство таких двигателей, но после постройки 17 машин этот заказ был аннулирован. Как уже упоминалось выше, фирме «Райт» была передана фирмой «Менаско» разработка турбореактивного двигателя Локхид XJ-37, но работы над этим двигателем были прекращены в 1950 г.

   В начале своей деятельности фирма «Райт» не имела больших успехов также и в области турбореактивных двигателей собственной конструкции. Два таких двигателя – J-59 с тягой 5450 кг и J-61 с тягой 5000 кг – предполагалось построить в 1949 г., однако работы над обоими двигателями были прекращены.

   С целью восстановить свое положение фирма «Райт» приобрела у английских фирм «Армстронг-Сиддли» и «Бристоль» лицензии на производство турбореактивных двигателей «Сапфир» и «Олимп» и турбовинтовых двигателей «Мамба» и «Питон». Первыми были начаты работы по «американизации» двигателя «Сапфир», который был пущен в серийное производство под обозначением J-65. Он устанавливается на ряде современных самолетов, и к настоящему времени уже построено несколько сот таких двигателей. Выпускаемые фирмой «Райт» двигатели J-65 имеют следующую тягу: J-65-W-2 – 3270 кг, J-65-W-4 – 3540 кг и J-65-W-7 – 3400 кг. Фирма «Бюик» также производит этот двигатель под обозначением J-65-B-3. Производство турбовинтовых двигателей фирмы «Армстронг-Сиддли»фирмой «Райт» не осуществлялось.

   Двигатель «Олимп», известный под обозначением J-67 (Райт JT-32-B), в настоящее время переконструируется фирмой с целью увеличения его тяги вначале до 5450 кг и впоследствии с применением системы дожигания до 11 400 кг.

   В связи с созданием сверхзвуковых воздушных винтов фирмой «Райт» разрабатываются турбовинтовые варианты двигателей «Сапфир» и «Олимп». Стендовые испытания двигателя Т-49, построенного на базе двигателя J-65, были начаты в конце 1952 г. В ближайшее время должны быть начаты его летные испытания на самолете B-47. Мощность двигателя Т-49 у земли составляет 8000 л.с. Турбовинтовой двигатель Т-47, строящийся на базе двигателя J-67, находится на более низкой стадии разработки.

   Филиал фирмы «Райт» – фирма «Кертисс-Райт», производящая воздушные винты, – занят разработкой ЖРД с регулируемой тягой, предназначенного для установки на экспериментальный самолет Белл Х-2. Этот двигатель, получивший обозначение XLR-25, развивает тягу 5450 кг.

   Прочие фирмы. В США время от времени в проектировании и строительстве газотурбинных реактивных двигателей, кроме упомянутых, принимали участие также и другие фирмы, которые в настоящее время не ведут активной деятельности в этой области. К таким фирмам относятся: «Паккард», аннулировавшая в январе 1949 г. заказ ВВС на разработку легкого турбореактивного двигателя J-49 однократного применения, предназначенного для самолетов-снарядов; «Крайслер», работа которой над турбовинтовым двигателем Т-36 мощностью 1 000 л.с. была прекращена в 1949 г.; «Джарл», отказавшаяся от разработки турбореактивного двигателя (модель 6000ХА); «Де Лаваль стим турбин К0», проводившая некоторые работы для ВМС по созданию турбовинтового двигателя Т-42, и «Вест инжиниринг корпорейшн», заказ ВМС которой на разработку турбореактивного двигателя J-38 был также аннулирован. Кроме того, фирма «Форд» выпускает пульсирующий воздушно-реактивный двигатель PJ-31. Он аналогичен двигателям немецкой фирмы «Аргус» и предназначен для установки на летающую мишень KUW-1.

   

    Аргентина

   

   
Авиационно-технический институт в Кордове имеет лицензию на производство английских турбореактивных двигателей Роллс-Ройс «Дервент» 5 и «Нин» 2, однако эти двигатели в крупных масштабах, по-видимому, не производятся.

   

    Австралия

   

   
В Австралии не было турбореактивных двигателей собственной конструкции, тем не менее фирмой «Комонуэлс эркрафт корпорейшн Птай» была получена лицензия на производство двигателей фирмы «Роллс-Ройс». Первоначально на заводе фирмы в г. Лидкомб была выпущена небольшая серия двигателей «Нин» 2-VH для строящихся в Австралии истребителей «Вампир». Затем было начато производство двигателей «Эвон» R.A.7 истребителей «Сэйбр» и бомбардировщиков «Канберра».

   

    Бельгия

   

   
В мае 1949 г. фирма «Фабрик националь дэз арм де гэр» приобрела лицензию на производство английского двигателя Роллс-Ройс «Дервент» для истребителей «Метеор», выпускаемых фирмой «Фоккер». Испытания первого двигателя «Дервент» 8, построенного в Бельгии, были закончены 21 февраля 1951 г. Производство двигателей «Дервент» 8 продолжается. В настоящее время подготовляется производство двигателей «Звон» R.A.21 и R.A.23, которые будут устанавливаться на истребителях «Хантер», выпускаемых в Бельгии и Голландии.

   

    Канада

   

   
Исследования в области газотурбинных двигателей в Канаде были начаты в августе 1944 г., когда правительством была создана фирма «Турборисэрч». В 1946 г. эта фирма вошла в фирму «Авро Канада», став ее филиалом по производству двигателей. Фирмой была начата постройка экспериментального двигателя «Чинук» с девятиступенчатым осевым компрессором и одноступенчатой турбиной; проектная тяга двигателя 1320 кг. Первое испытание двигателя на стенде было проведено 17 марта 1948 г., в результате которого было получено много ценных данных. В течение двадцати месяцев двигатель «Чинук» наработал более 1000 час, и его тяга была увеличена с 1180 кг до 1360 кг и более.

   В 1946 г. фирма «Авро Канада» по заказу ВВС Канады начала проектирование двигателя «Оренда», явившегося первым канадским серийным турбореактивным двигателем. Двигатель «Оренда» имеет однокаскадный десятиступенчатый осевой компрессор и одноступенчатую турбину. Стендовые испытания двигателя были начаты в начале 1949 г., и к концу года двигатель прошел типовые 150-часовые испытания по программе ВВС Канады, министерства снабжения и ВЕС США, предварительные 50-часовые испытания по программе ВВС Канады и США, а также ряд других специальных испытаний. Первый полет с двигателем «Оренда» был совершен «на самолете «Ланкастер» в июле 1950 г., а первый полет самолета «Сэйбр» Mk.3 с двигателем «Оренда» состоялся в октябре 1950 г.

   Первый серийный образец двигателя «Оренда» 2 прошел типовые испытания в феврале 1952 г. Он устанавливался на истребителях Авро Канада CF-100 Mk.2. Двигатель имел тягу 2720 кг. Вскоре за этим появились двигатели «Оренда» 8,9 и 10 с тягой 2950 кг, устанавливаемые соответственно на истребителях CF-100 Mk.3, CF-100Mk. 4 и выпускаемом в Канаде истребителе «Сэйбр» Mk.5. Последние образцы двигателя «Оренда» 11 и 14 обладают тягой соответственно 3180 и 3300 кг. Первый из них предназначен для установки на новейших вариантах истребителя CF-100 Mk.4, а второй – на истребителе «Сэйбр» Mk.6.

   Фирма «Авро Канада» работает также над созданием мощного турбореактивного двигателя Р.35, имеющего осевой компрессор и проектную тягу порядка 6800 кг. В случае успеха в разработке этот двигатель, по-видимому, получит наименование «Ваконда» и будет устанавливаться на серийных образцах нового всепогодного истребителя CF-105.

   Канадский филиал фирмы «Роллс-Ройс» в настоящее время производит двигатели «Нин»10 для учебно-тренировочного самолета T-33A-N «Сильвер Стар» Mk.3 фирмы «Канадэр».

   

    Франция

   

   
Некоторые французские инженеры в тридцатых годах уделяли внимание авиационным газотурбинным двигателям, однако ко времени немецкой оккупации, которая, естественно, прервала эти работы, не было построено ни одного подобного двигателя. Одна или две группы инженеров пытались тайно продолжить разработку турбореактивных и турбовинтовых двигателей, включая опытное строительство. Тем не менее к 1945 г. Франция в этом отношении осталась далеко позади Англии, Германии и США. Это отставание до настоящего времени еще не преодолено, хотя постоянно уменьшается.

   В начале послевоенного периода французские авиаконструкторы на разрабатываемые ими самолеты устанавливали либо немецкие трофейные двигатели, либо двигатели, импортированные из Англии, в то время как моторостроительные фирмы начали разработку двигателей собственной конструкции, широко используя при этом опыт немцев.

   Фирма «Дассо». Самолетостроительная фирма «Дассо» приобрела у английской фирмы «Армстронг-Сиддли» лицензию на производство варианта турбореактивного двигателя «Вайпер», обладающего большим ресурсом. В настоящее время фирма ведет разработку варианта двигателя A.S.V.7R с системой дожигания. Этот двигатель предполагается устанавливать на истребителе Дассо M.D.550 с треугольным крылом.

   Фирма «Испано-Сюиза». В 1946 г. фирма «Испано-Сюиза» приобрела лицензию у английской фирмы «Роллс-Ройс» на выпуск двигателя «Нин» и в течение последующих восьми лет подвергла этот двигатель существенным усовершенствованиям. Первоначально фирмой выпускались двигатели «Нин» 101 с тягой 2200 кг и «Нин»102 с тягой 2270 кг. Затем было начато производство двигателей «Нин»104 и 105, имевших соответственно тягу 2300 и 2350 кг. В конструкции этих двигателей были применены магниевые сплавы для большего количества деталей, чем в английском двигателе. Была разработана система дожигания, позволившая поднять тягу двигателя «Нин» 102В до 3090 кг. Однако был построен только опытный образец этого двигателя.

   Двигатель конструкции фирмы «Испано-Сюиза», созданный на базе двигателя «Нин», получил обозначение R-300. Он имел такие же габаритные размеры, что и «Нин», но его тяга была увеличена до 2700 кг за счет увеличения расхода воздуха. После того как в 1951 г. была приобретена лицензия на производство во Франции более мощного двигателя «Тэй», работа над двигателем R-300 была прекращена.

   Французский вариант двигателя «Тэй», имеющий обозначение «Тэй» 250, производится серийно и устанавливается на истребителе Дассо «Мистэр». Двигатель имеет тягу 2850 кг. Следуя своей практике с двигателем «Нин», фирма «Испано-Сюиза» усовершенствовала двигатель «Тэй» и построила двигатель R-450 «Вердон» с тягой 3500 кг, являющийся одним из лучших турбореактивных двигателей с центробежным компрессором, построенных до настоящего времени. Для двигателя «Вердон» была разработана система дожигания, позволяющая увеличивать его тягу до 4500 кг. Эта система дожигания применяется также на двигателе «Тэй» 250R, который испытывался на самолете Дассо «Ураган». Двигатель «Вердон» имеет одинаковые элементы крепления с двигателем «Тэй» и может быть взаимозаменяем с ним. В настоящее время двигатель «Вердон» выпускается серийно и устанавливается на истребителе Дассо «Мистэр» IVA.

   Фирма «Испано-Сюиза» приобрела также лицензию на производство двигателя Роллс-Ройс «Эвон», который 40 будет устанавливаться на истребителе Дассо «Мистэр» IVB и транспортных самолетах Сюд-Уэст «Каравелла» и Юрель-Дюбуа H.D.45.

   Фирма «Ледюк». Рене Ледюк начал работы над самолетами с прямоточными воздушно-реактивными двигателями еще в 1929 г. и продолжает эти работы до настоящего времени, пользуясь лишь ограниченной официальной поддержкой. На самолетах Ледюка фюзеляж представляет собой рабочий канал двигателя, который внутри разделен на несколько концентрических диффузоров, имеющих вокруг своих передних кромок ряд топливных форсунок.

   Так как прямоточный двигатель может работать только при достижении высокой дозвуковой скорости полета, то для взлета и разгона самолета необходимы специальные средства. Пять экспериментальных самолетов «Ледюк», построенных до настоящего времени, запускались с транспортного самолета «Лангедок», однако на строящемся образце самолета, представляющем собой опытный истребитель, в фюзеляже будет устанавливаться вспомогательный двигатель «Атар» 101 для взлета. Этот самолет будет иметь такие же внешние формы и размеры, как последний из совершавших полеты самолетов Ледюк 021-02, двигатель которого на больших дозвуковых скоростях развивал тягу около 6800 кг, и будет отличаться от него только углом стреловидности крыла.

   Фирма «Рато». Разработка газотурбинных двигателей этой фирмой была начата в 1939 г. и продолжалась при наличии больших трудностей в период оккупации страны. Немедленно после окончания второй мировой войны фирма при поддержке министерства авиации начала постройку турбореактивного двигателя SRA-1, который представлял собой двухконтурный двигатель с шестнадцатиступенчатым осевым компрессором и двухступенчатой турбиной. Воздух, протекающий во внешнем контуре двигателя, соединялся с потоком газов основного(внутреннего) контура, минуя двенадцать ступеней компрессора высокого давления и лопатки диска турбины. Двигатель с системой дожигания развивал тягу 1600 кг, в феврале 1947 г. он прошел типовые испытания, однако в производство не пошел.

   Следующим двигателем фирмы «Рато» является SRA-101 «Савойя», отличающийся цельностальной конструкцией и рядом технических нововведений. Двигатель имеет десятиступенчатый осевой компрессор, двухступенчатую турбину и регулируемое реактивное сопло. Он развивает тягу 4000 кг с впрыском воды. Двигатель успешно прошел стендовые испытания, но в полете еще не испытывался.

   Фирма SEPR (Общество по исследованию реактивных двигателей). Французские успехи в области ракетных двигателей для истребителей-перехватчиков и управляемых снарядов почти полностью зависят от фирмы SEPR, специализирующейся на жидкостно-реактивных двигателях, работающих на двухкомпонентном топливе. Для управляемых снарядов фирмой создан ЖРД с тягой 1250 кг и временем работы 14 сек. Этот двигатель применяется на экспериментальном снаряде Матра М.04, имеющем максимальную скорость \760 км/час.
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Ледюк 010-01 с прямоточным ВРД Ледюк

   
[image: bin00000111.jpeg]
   

Самолет Ледюк 016 – 01 на самолете-носителе
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SO-30R с турбореактивными двигателями Испано «Нин»
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Самолет S.O-6026 «Эспадон» с жидкостно-реактивным двигателем SEPR 251

   
Первым ЖРД lля применения на истребителях-перехватчиках является двигатель SEPR-251, проходивший .летные испытания на истребителях SO-6025 и SO-6026 «Эспадон». В качестве горючего для этого двигателя используется этиловый спирт или керосин, а в качестве окислителя – азотная кислота.

   Двигатель имеет максимальную тягу 1360 кг. На истребителе SO-9000 «Тридан», проходящем в настоящее время летные испытания, применена строенная установка из двигателей SEPR-251.

   Фирма SFECMAS (Французское общество по исследованию и строительству специальной авиационной техники). Фирма SFECMAS образовалась в конце 1952 г. с целью взять на себя выполнение части научно-исследовательских работ и опытного строительства государственного авиационного арсенала, после его ликвидации. В настоящее время фирма работает над созданием на базе немецкого двигателя Аргус 014 нескольких прямоточных и пульсирующих двигателей с тягой 180 кг.

   Среди прямоточных двигателей находятся S.600, развивающий тягу 600 кг при скорости полета около 1000 км/час, и S.900, развивающий тягу 1140 кг при той же самой скорости. Двигатель S.600 испытывался в полете на самолетах Ju-88G и Глостер N.F.11 «Метеор». В настоящее время фирма проводит работы по созданию сверхзвуковых прямоточных двигателей.

   

[image: bin00000114.jpeg]
   

Прямоточный воздушно-реактивный двигатель SFECMAS 600 под крылом самолета Ju-88G
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«Метеор» N.F.11 с прямоточными воздушно-реактивными двигателям SFECMAS 600

   
Фирма SNECMA (Национальное общество для исследований и строительства авиационных двигателей). Фирма SNECMA является основной государственной фирмой, производящей авиационные двигатели. Она ответственна за развитие и производство турбореактивных двигателей «Атар» 101. Двигатель «Атар» разработан Острихом на базе двигателя BMW003, впоследствии его размеры были увеличены и в конструкцию внесены усовершенствования. Стендовые испытания двигателя «Атар»101 были начаты в 1948 г. В 1949 г. двигатель «Атар» 101В прошел типовые испытания при тяге 2200 кг. Позднее его тяга была увеличена до 2400 кг.

   Первым серийным образцом двигателя явился «Атар» 101С с тягой 2820 кг, за которым вскоре появился «Атар» 101-11С с тягой 3000 кг, устанавливаемый на истребителе Дассо «Мистэр» IIC и некоторых опытных самолетах. На двигателе «Атар» 101Е была установлена система впрыска воды и внесены некоторые небольшие усовершенствования, увеличившие его тягу до 3320 кг.

   Фирма SNECMA разработала для двигателей «Атар» систему дожигания. Тяга двигателя «Атар»101F (вариант двигателя 101D) с системой дожигания топлива составляет 3800 кг, а двигателя «Атар»101G (вариант двигателя 101Е) – 4200 кг. Первый полет с двигателем «Атар»101F был совершен на самолете «Мистэр» 21 февраля 1954 г. Фирмой разрабатывается также вариант двигателя «Атар» для самолетов с вертикальным взлетом. Отношение веса к тяге у этого двигателя было доведено до 0,23:1.
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Мартин B-26С «Мародер» с турбореактивным двигателем «Атар» 101 в фюзеляже
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«Лангедок» с турбореактивным двигателем «Атар» 101 над фюзеляжем
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«Метеор» F.4 с двумя турбореактивными двигателями «Атар» 101
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SO-30P турбореактивными двигателями «Атар» 101

   
В настоящее время фирма ведет разработку двигателя «Вулкан», представляющего собой увеличенный вариант двигателя «Атар» с однокаскадным компрессором и предназначенного для установки как на истребителях, так и на самолетах дальнего действия. Проектирование двигателя было начато в июне 1951 г., а 21 мая 1952 г. опытный образец был впервые испытан на стенде. Доводка двигателя продолжалась, пока его тяга не была увеличена до 5000 кг. В ближайшее время должны начаться летные испытания двигателя на самолете «Арманьяк».

   Фирма SNECMA разрабатывает также турбовинтовой двигатель ТВ 1000 средней мощности, первоначальный проект которого был создан фирмой «Рато». Двигатель имеет девятиступенчатый осевой компрессор и двухступенчатую турбину. Его взлетная мощность определена в 1600 л.с. Однако летные испытания двигателя еще не проводились. Более поздней работой фирмы является проект легкого турбореактивного двигателя R-105 с тягой 1360 кг.

   Фирма SNECMA имеет значительные успехи в разработке бесклапанных пульсирующих воздушно-реактивных двигателей типа «Бертина», у которых тяга создается за счет резонансных колебаний, обеспечиваемых точным профилированием проточной части двигателя. На двигателе применен своего рода «рекуператор» в виде U-образной трубы, образующей переднюю часть двигателя с целью преобразования в тягу энергии струй газов, прорывающихся к воздухозаборнику. Первым из двигателей этого типа был «Эскопетт» 3340. Четыре таких двигателя были установлены на самолете SA 104 «Эмушé» и впервые испытаны в полете 30 ноября 1950 г. Тяга одного двигателя составляет около 40 кг. Двигатель «Тромблон», имеющий аналогичную конструкцию, но большую тягу, был также успешно испытан в полете. Двигатель «Экревисс» является дальнейшим развитием двигателей этого типа; его корпус представляет U-образную трубу, так что как реактивное сопло, так и воздухозаборник одинаково направлены назад. Двигатель «Экревисс» А имеет тягу 20 кг, а «Экревисс» В – 30 кг.

   Фирма SOCEMA (Общество по производству авиационного оборудования). Проектирование первого турбовинтового двигателя фирмы TGA-1 было начато в 1941 г. Эта работа велась втайне от немецких оккупантов и без использования немецкого и английского опыта в этой области. После войны двигатель был построен и в связи с изменением проекта получил обозначение TGA-1bis. Двигатель имел пятнадцатиступенчатый осевой компрессор, четырехступенчатую турбину и развивал мощность 5570 л.с. Было построено несколько образцов двигателя, которые успешно прошли стендовые испытания, однако летные испытания этих двигателей не производились.

   В 1945 г. по заказу фирмы SNCASE фирма SOCEMA начала проектирование турбореактивного двигателя с тягой 1900 кг, получившего обозначение TGAR 1008. Двигатель имел восьмиступенчатый осевой компрессор, кольцевую камеру сгорания и одноступенчатую турбину. Двигатель TGAR 1008 прошел 150-часовые типовые испытания при тяге 2100 кг. Дальнейший вариант двигателя TGAR 1008 имеет тягу 2500 кг.

   Фирма «Турбомека». Фирма «Турбомека» была создана в 1938 г. Шидловским и Планиолем с целью разработки нагнетателей, компрессоров и турбин. Первой задачей фирмы было массовое производство турбокомпрессоров для поршневых двигателей фирмы «Испано-Сюиза».

   В 1941 г. было начато проектирование маломощного газотурбинного двигателя, который мог быть использован либо в качестве двигателя самолета, либо в качестве вспомогательной силовой установки. До окончания войны возможностей для постройки двигателя не было. Первый двигатель был построен в варианте турбореактивного двигателя и получил обозначение TR.011 «Пименé». Первый полет с двигателем «Пименé» был совершен на самолете Фуга «Циклон» 14 июля 1949 г. Министерством авиации было заказано 5 двигателей, последний из которых прошел 150-часовые типовые испытания в декабре 1949 г., являясь первым французским двигателем, прошедшим такие испытания. Двигатель «Пименé» развивал тягу 110 кг.

   С тех пор фирма «Турбомека» разработала ряд маломощных газотурбинных двигателей различного назначения. Эти двигатели в своих схемах имеют много общих черт, а также много взаимозаменяемых деталей. Лучше всего рассмотреть их по классам в соответствии с их назначением.

   Последними турбореактивными двигателями, построенными на базе двигателя «Пименé», являются «Палас» с тягой 160 кг и «Марборé» с тягой 300 кг; тяга двигателя «Марборé» II, являющегося дальнейшим развитием двигателя «Марборé», увеличена до 400 кг. Фирма также построила и испытала маломощный двухконтурный турбореактивный двигатель «Аспин», имеющий одноступенчатый компрессор и двухступенчатую турбину и развивающий тягу 220 кг. Тяга двигателя «Аспин» II, являющегося дальнейшим развитием двигателя «Аспин», была увеличена до 360 кг.
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Турбореактивный двигатель «Палас» под крылом самолета SO-30

   
Газотурбинными двигателями, предназначенными для применения на вертолетах, являются «Артуст» I мощностью 280 л.с. и «Артуст» II мощностью 400 л.с. Двигатель «Маркаду» представляет собой вариант двигателя «Артуст» II с редуктором. К этому же классу относится двигатель «Оредон» мощностью 160 л. с, предназначенный для использования в качестве вспомогательной силовой установки.

   Две другие группы двигателей представляют собой турбокомпрессоры и генераторы сжатого воздуха, предназначенные для применения на вертолетах. Турбокомпрессоры «Арриус» I и «Арриус» II представляют собой газовые турбины, соединенные непосредственно с одноступенчатым центробежным компрессором, имеющим соответственно максимальную производительность воздуха 1,26 кг/сек и 1,72 кг/сек. Первым генератором сжатого воздуха являлся «Пимедон», имевший производительность 0,45 кг/сек. Более мощный генератор «Полуст» имеет производительность 0,9 кг/сек, генератор «Полуст» II оборудован автоматической системой запуска и управления.

   Наиболее мощным газотурбинным двигателем фирмы «Турбомека» был турбореактивный двигатель «Оссо» с тягой 1000 кг, работы над которым были прекращены. В отличие от других двигателей фирмы он имел диагональный компрессор. Для этого двигателя разрабатывалась система дожигания с целью увеличения его тяги до 1130 кг.

   

    Италия

   

   
Много внимания в периодической печати было уделено работам Кампини в Италии в 1940 – 1941 гг., однако его работы проводились в ошибочном направлении, и в действительности его достижения были весьма ограниченными. Мотокомпрессорная установка, разработанная Кампини, состояла из приводившего в движение компрессор поршневого мотора, помещенного в фюзеляже, который играл роль рабочего канала реактивного двигателя; в сжатый компрессором воздух с целью его нагрева впрыскивалось топливо и сжигалось; энергия струи горячих газов использовалась в реактивном сопле. Турбины в этой силовой установке не было, и ее функции выполнялись с значительно меньшей эффективностью поршневым мотором.

   Фирма «Капрони» построила по проекту Кампини двухместный самолет N-1, обычно известный под обозначением СС.2, на котором был установлен мотор Изотта-Фраскини мощностью 900 л. с, приводивший в движение трехступенчатый компрессор. Самолет N-1 совершил первый полет в августе 1940 г. После устранения ряда неполадок на самолете 30 ноября 1941 г. удалось совершить полет из Милана в Рим. Максимальная скорость самолета N-1 могла быть увеличена за счет применения дожигания.

   Фирма «Капрони» предложила ряд проектов истребителей и бомбардировщиков с использованием силовой установки такого типа, а также проект форсирования мощности силовой установки истребителя Re2005 за счет применения второго контура. Однако результаты испытаний самолета N-1 не удовлетворили руководство итальянских ВВС, и проекты Кампини были отклонены. До окончания второй мировой войны в Италии больше никаких работ по проектированию реактивных двигателей не проводилось.

   В послевоенное время в Италии также не было создано авиационного газотурбинного двигателя собственной конструкции, и фирма «Фиат» начала производство двигателя Де Хэвилленд «Гоуст» 103 для французского истребителя SE «Аквилон» («Си Веном»).

   

    Япония

   

   
Японские конструкторы стали интересоваться реактивными двигателями примерно с 1930 г., но они также не находили официальной поддержки до 1940 г. и даже позднее. В 1941 г. научно-исследовательским технологическим институтом морской авиации был создан в Иокосука отдел авиационных двигателей, которым была построена силовая установка типа Кампини, получившая обозначение Tsu-11, в которой поршневой двигатель Хацукадзэ 11 с рядным расположением цилиндров приводил во вращение компрессор. Силовая установка Tsu-11, развивавшая тягу 200 кг, устанавливалась на пилотируемом самолете-снаряде Ока модель 22, а также использовалась в качестве ускорителя.
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Самолет Ока 22 с турбореактивным двигателем Tsu-11 в хвостовой части фюзеляжа

   
Менее удачной была также субсидируемая ВМС силовая установка Tr-10, имевшая сначала центробежный, а затем, после переконструирования, осевой компрессор.

   Единственным направлением развития, обещавшим дать реальные результаты, являлось создание турбореактивных двигателей, предпринятое ВМС и рядом моторостроительных фирм. Первым из них являлся двигатель Ne-00, летные испытания которого были проведены осенью 1943 г. на бомбардировщике Кавасаки тип 99 (Ki-48). Ни этот двигатель, ни более поздний Ne-10 не пошли в производство. Через год был построен турбореактивный двигатель Ne-12 с осевым компрессором, развивавший тягу 320 кг. Однако вследствие конструктивных недоделок этот двигатель также не был запущен в серийное производство.
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Кавасаки тип 99 (Ki-48) с турбореактивным двигателем Ne-00 под фюзеляжем

   
В середине 1944 г. было начато проектирование нового двигателя Ne-20 на основе фотографий двигателя BMW 003, полученных из Германии. Двигатель Ne-20, подобно двигателю Ne-12, имел восьмиступенчатый осевой компрессор. Размеры двигателя по сравнению с размерами двигателя BMW 003 были уменьшены, и его статическая тяга составляла 475 кг. Двигатель был впервые запущен на стенде в марте 1945 г. Он был установлен на самолете J8N1 «Кикка», совершившем первый полет 7 августа 1945 г.
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Самолет J8N1 «Кикка» с двумя турбореактивными двигателями Ne-20 перед первым полетом
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J8N1 «Кикка»; подготовка к первому полету

   
Спроектированные двигатели Ne-130 с тягой 910 кг и Ne-230 с тягой 885 кг, предназначавшиеся для самолетов Ki 201 «Кариа», не были построены.

   В 1944 г. Япония получила от Германии право на производство жидкостно-реактивного двигателя Вальтер 109-509, который был пущен в производство и получил обозначение Kr-10 или Току Mk 2. Двигатель устанавливался на пилотируемом самолете-снаряде Ока 11 и истребителе Мицубиси Ki 200 или J8M1.

   В послевоенное время в Японии построен турбореактивный двигатель Омия Фудзи JO-1, который в настоящее время проходит стендовые испытания. Двигатель JO-1 построен на базе двигателя Ne-20, его проектная тяга составляет 1000 кг. Были опубликованы сведения, что в стадии разработки находится более мощный турбореактивный двигатель Ji-1 с проектной тягой 3000 кг.
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J8M1 (Ki-200) «Сюсуй» с ЖРД «Току» (или KR-10)

   



    Швеция

   

   
Шведский инженер Лисхольм запатентовал газотурбинный двигатель собственной конструкции еще в 1933 г. В период с 1932 по 1937 г. фирма «Бофорс» построила и испытала для Лисхольма ряд компрессоров различных типов и размеров. В 1934 г. та же фирма построила маломощный турбореактивный двигатель, который был успешно испытан на стенде, однако в конце 1935 г. от дальнейшей работы над ним отказались.

   Лисхольмом было разработано несколько различных проектов турбореактивных и турбовинтовых двигателей, в частности в 1936 г. был спроектирован турбовинтовой двигатель мощностью 1200 л.с. Но прошло несколько лет, прежде чем был построен первый авиационный газотурбинный двигатель в соответствии с этими проектами. Первым, по-видимому, был турбореактивный двигатель Р/15-54, построенный во время войны фирмой «Свенска флюгмотор АВ», главным инженером которой к этому времени стал Лисхольм. Турбореактивный двигатель Р/15-54 имел двухступенчатый центробежный компрессор, четырехступенчатую турбину и кольцевую камеру сгорания с реверсированным током воздуха, его тяга составляла 1820 кг.

   Известный интерес представляет проект использования энергии выхлопных газов поршневого мотора для вращения турбины, мощность которой в свою очередь используется либо для привода вспомогательного винта, либо для создания реактивной тяги. Подобная схема дает значительный выигрыш в мощности особенно на больших высотах. Этот проект был предложен в 1936 г., и такая силовая установка, состоящая из поршневого двигателя «Пегас» 24, шестиступенчатой реактивной турбины и воздушного компрессора конструкции Лисхольма, была построена по заказу шведских ВВС. Установка была испытана на самолете Р.7 в августе 1942 г. Добавочный вес компрессора и турбины составлял 100 кг, и если бы турбокомпрессорный агрегат использовался как самостоятельный турбореактивный двигатель, то его тяга составила бы 114 кг.

   Фирма «Свенска флюгмотор» прекратила разработку турбореактивных двигателей собственной конструкции и в 1946 г. начала производство английского двигателя Де Хэвилленд «Гоблин», устанавливаемого на самолетах SAAB J-21R и «Вампир», состоящих на вооружении шведских ВВС. В настоящее время фирма производит двигатель Де Хэвилленд «Гоуст» в двух вариантах: для установки на истребителях SAAB J-29 и «Веном». Фирмой разработана система дожигания для двигателей «Доверн» и «Гоуст». В настоящее время фирма начинает производство двигателей Роллс-Ройс «Эвон» R.A. 7, которые будут устанавливаться на самолетах SAAB А-32 «Лансен», и J-35.

   Фирма STAL (Свенска турбинфабрикс АВ Люнгстром) начала разработку авиационных газотурбинных двигателей сразу же после окончания второй мировой войны. Первым турбореактивным двигателем, построенным этой фирмой, явился «Скутен», стендовые испытания которого были начаты в 1948 г. Двигатель имел восьмиступенчатый осевой компрессор и одноступенчатую турбину. На стенде двигатель развивал тягу 1450 кг. Летные испытания двигателя не проводились.

   Двигатель «Доверн» был спроектирован фирмой STAL совместно с фирмой «Свенска флюгмотор». Этот двигатель имел девятиступенчатый осевой компрессор и одноступенчатую турбину. В процессе испытаний он проработал более 4000 час., в том числе более 300 час. на самолете – летающей лаборатории «Ланкастер».
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«Ланкастер» (80001) с турбореактивным двигателем STAL «Доеврн» под фюзеляжем

   

    Швейцария

   

   
Швейцарское управление военно-технической службы приобрело лицензию у английской фирмы «Де Хэвилленд» на производство двигателя «Гоуст», которое осуществляется фирмой «Зульцер». Эти двигатели устанавливаются на истребителях «Веном», поставляемых по заказу швейцарских ВВС.

   

    СССР

   

   
О развитии газотурбинных двигателей в Советском Союзе известно только то, что в первые годы после войны в основу разработки таких двигателей были положены, с одной стороны, немецкие конструкции с осевыми компрессорами (BMW 003 и Юмо 004), и с другой – английские двигатели с центробежными компрессорами Роллс-Ройс «Дервент» и «Нин», импортированные из Англии в 1948 г.

   Руководство работами по развитию немецких конструкций осуществлялось, по-видимому, А. Д. Швецовым. Советские двигатели, разработанные на основе немецких конструкций, обозначались немецкими типовыми номерами с добавлением впереди буквы М, как например М-003, М-004. Поступали сообщения, что в Советском Союзе разрабатывались также турбореактивные двигатели на базе немецких двигателей Юмо-012 и 022 и BMW 018 и 028.

   Двигатель «Нин» был запущен в производство под обозначением М-45. Дальнейшее развитие двигателя было возложено на М. Д. Челомея. Последующие варианты двигателя с увеличенной тягой выпускались, по всей вероятности, под обозначениями М-45А (или ВК-1) с тягой 2500 кг и М-45В (или ВК-2) с тягой 2700 кг или 3100 кг с впрыском воды.

   Более совершенные советские турбореактивные двигатели, без сомнения, имеют осевые компрессоры. Внешний вид и летно-технические данные современных советских самолетов дают основание предположить, что советские двигатели могут быть сравнимы по величине тяги с двигателями, производимыми на Западе. Какие-либо определенные сведения о развитии турбовинтовых двигателей в Советском Союзе отсутствуют, хотя сообщения о существовании самолетов с такими двигателями поступали.
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Тип 9 (переоборудованный самолет Туполев ТУ-2) с турбореактивными двигателями с осевым компрессором. В период 1946 – 1947 гг. использовался в качестве летающей лаборатории
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Опытный бомбардировщик тип 10 периода 1947 года с четырьмя турбореактивными двигателями с осевым компрессором
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Опытный истребитель тип 7, испытывавшийся с импортированным турбореактивным двигателем Роллс-Ройс «Дервент» с центробежным компрессором

   
Значительные работы проведены в Советском Союзе также по созданию ракетных двигателей, предназначенных в качестве ускорителей.

  
   
Основные данные авиационных газотурбинных двигателей мира

   Таблица

   


В электронной книге формата FB2 данная таблица выпущена из-за ее большого размера.

  
   
Реактивные вертолеты

   Все основные типы реактивных двигателей – турбовинтовые, турбореактивные, прямоточные, пульсирующие и ракетные – уже успешно применены на вертолетах, и вряд ли стоит сомневаться, что будущее вертолетов тесно связано с развитием реактивных двигателей, особенно газотурбинных.

   Использование мощности различных типов реактивных двигателей для вращения несущего винта осуществляется в основном следующими тремя способами:

   1. Механический привод. Механический привод несущего винта вертолета от вала газовой турбины. Применяемый в этом случае турбовинтовой двигатель приводит во вращение несущий винт вертолета точно так же, как на самолетах он приводит во вращение обычный тянущий винт.

   2. Газовый привод. Использование энергии газов или сжатого воздуха, получаемой от газотурбинной силовой установки. В этом случае турбореактивный двигатель, установленный в фюзеляже вертолета, производит сжатый воздух или газ, который подается к концам лопастей несущего винта, где, истекая из насадков, создает реактивную тягу, приводящую несущий винт во вращение. С целью увеличения силы тяги в насадках может дополнительно сжигаться топливо.

   3. Непосредственный привод. Применение тяги реактивных двигателей непосредственно для привода несущего винта. В этом случае используются пульсирующие, прямоточные или ракетные двигатели, устанавливаемые непосредственно на концах лопастей несущего винта. На тяжелых вертолетах будущего возможно также применение на концах лопастей турбореактивных двигателей.

   Ниже приводятся сведения о реактивных вертолетах мира с указанием способа привода несущего винта.
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    Германия
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Добльгофф WNF 342V-4

   Добльгофф WNF 342 (газовый привод). Фридрих Добльгофф начал работу над реактивным вертолетом в 1942 г. Постройка вертолета была осуществлена на заводе фирмы «Винер Нейштадтер флюгцейгверке» в Вене при государственной помощи. С 1942 по 1945 г. было построено четыре опытных образца вертолета, имевших обозначение WNF 342.

   Силовая установка этого вертолета состояла из поршневого двигателя, приводившего во вращение компрессор. Сжатый воздух из компрессора в смеси с топливом подавался к концам лопастей, где в небольших камерах сгорания смесь сжигалась. Поршневой двигатель имеет также непосредственную механическую связь с винтом, который он приводит во вращение при взлете и посадке.

   Четвертый образец вертолета WNF 342 имел поршневой двигатель мощностью 135 л.с., приводивший во вращение компрессор двигателя Аргус As-411. Вес вертолета был равен 640 кг, диаметр несущего винта – 9,9 м, площадь, ометаемая винтом, – 77 м2.

   
    Франция
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SO-1100 «Ариель» I
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SO-1110 «Ариель» II
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SO-1120 «Ариель» III

   SNCASO «Ариель» (газовый привод). Вертолет SO-1100 «Ариель» I был построен в 1949 г. Силовая установка вертолета состояла из поршневого двигателя Матис G-8, приводившего во вращение компрессор, воздух из которого подавался к камерам сгорания, установленным на концах лопастей несущего винта. За этим вариантом вскоре последовал модифицированный, но с такой же силовой установкой вертолет SO-1110 «Ариель» II, первый полет которого состоялся 23 марта 1949 г. На третьем образце вертолета SO-1120 «Ариель» III, совершившем первый полет 18 апреля 1951 г., для получения сжатого воздуха была установлена газовая турбина Турбомека «Арриус».

   Вертолет «Ариель» III имел взлетный вес 1250 кг (вес пустого вертолета 680 кг), крейсерскую скорость 135 км/час, дальность полета 250 км, диаметр несущего винта 10,8 м и длину 8,25 м.
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SO-1220 «Джинн»

   SNCASO «Джинн» (газовый привод). Силовая установка вертолета «Джинн» состоит из газогенератора «Палуст», подающего газ к реактивным насадкам на концах лопастей несущего винта под большим давлением. Сжигание дополнительного топлива в насадках не производится. Было построено два одноместных вертолета SO-1220 «Джинн», один из которых совершил первый полет 2 января 1953 г. В настоящее время в производстве находится двухместный вертолет SO-1221 «Джинн», первый полет которого состоялся 16 декабря 1953 г. Взлетный вес вертолета равен 630 кг, вес пустого вертолета – 340 кг и крейсерская скорость – 95 км/час.
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Конвертиплан. SO-1310 «Фарфадет»

   SNCASO «Фарфадет» (газовый привод). SO-1310 «Фарфадет» представляет собой конвертиплан, несущий винт которого приводится во вращение с помощью силовой установки, аналогичной силовой установке вертолета SO-1120 «Ариель» III, имеющей газотурбинный двигатель «Арриус» для обеспечения питания сжатым воздухом. Для горизонтального полета в носовой части фюзеляжа установлен тянущий винт, который приводится во вращение турбовинтовым двигателем «Артуст». Диаметр несущего винта равен 11,1 м, размах крыла – 5,8 м, крейсерская скорость – 240 км/час. Первый полет летательного аппарата только с работающим двигателем «Арриус» состоялся 9 июня 1953 г.

   SNCASO/Лепер (газовый привод). В настоящее время фирмой разрабатывается вертолет конструктора Лепер с силовой установкой, состоящей из газотурбинного двигателя, сжатый воздух и выхлопные газы от которого подводятся по соосным трубопроводам, проложенным вдоль лопастей несущего винта, к реактивным насадкам на их концах.

   Норд 1750 (механический привод). Вертолет Норд 1750 имеет силовую установку, состоящую из турбовинтового двигателя Турбомека «Артуст», приводящего во вращение несущий винт. Первый полет опытного образца вертолета состоялся в 1954 г.

   
    Англия

   

   Аустер В.9 (непосредственный привод). В настоящее время фирмой «Аустер» разрабатывается проект легкого вертолета В.9, предназначенного для корректировки артиллерийского огня. Несущий винт вертолета будет вращаться с помощью разрабатываемых фирмой прямоточных воздушно-реактивных двигателей, установленных на концах лопастей.
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Фэйри «Джайродайн»

   Фэйри «Джайродайн» (газовый привод). Второй опытный образец вертолета «Джайродайн» (первый опытный образец совершил первый полет в декабре 1947 г.)'был модифицирован с целью вращения несущего винта посредством силы реакции газовой струи. Он совершил первый полет в январе 1954 г. и является первым английским реактивным вертолетом. Силовая установка вертолета состоит из поршневого двигателя Олвис «Леонидис», приводящего во вращение компрессор от двигателя «Гриффон». Сжатый воздух от компрессора поступает в камеры сгорания на концах лопастей двухлопастного несущего винта, где в него впрыскивается топливо. После окончания второй мировой войны к фирме «Фэйри» перешли патенты Добльгоффа

   Фэйри «Ротодайн» (газовый привод). В настоящее время в постройке находятся два опытных образца 40-местного пассажирского вертолета__»Ротодайн». Силовая установка вертолета состоит из двух турбовинтовых двигателей Нэпир «Иленд» N.E1. 3 мощностью по 2805 л.с. каждый. Четырехлопастный несущий винт вертолета только при взлете и посадке приводится во вращение при помощи реактивной тяги, создаваемой истечением сжатого воздуха из насадков, помещенных на концах лопастей, питаемых сжатым воздухом, который поступает от двигателей. Горизонтальный полет осуществляется при помощи тянущих винтов, приводимых во вращение двигателями «Иленд» при свободно вращающихся винтах. Диаметр несущего винта вертолета «Ротодайн» 27,5 м, а размах его крыла 14,3 м. Проектная дальность полета составляет 460 км при крейсерской скорости более 240 км/час.

   Фэйри АОР (газовый привод). В ноябре 1954 г. было опубликовано сообщение о том, что фирма «Фэйри» разрабатывает по заказу Министерства снабжения сверхлегкий вертолет, предназначенный для связи и для корректировки артиллерийского огня. Силовая установка вертолета, по-видимому, будет состоять из газогенератора Блэкборн «Палуст», питающего реактивные насадки на концах лопастей несущего винта.

   Кинг эркрафт корпорейшн (непосредственный привод). Шотландская фирма «Кинг эркрафт корпорейшн» разрабатывает сверхлегкий вертолет, несущий винт которого будет вращаться посредством прямоточных двигателей этой же фирмы, установленных на концах лопастей. «4

   Персиваль Р.74. В настоящее время фирма «Персиваль» строит опытный образец десятиместного вертолета Р.74. Силовая установка вертолета состоит из двух газогенераторов Нэпир «Орикс», специально разработанных для применения на вертолетах и вырабатывающих газ высокого давления, который подается к реактивным насадкам на концах лопастей несущего винта. Дополнительного сжигания топлива в реактивных насадках не производится. Взлетный вес вертолета Р.74 равен 3720 кг.

   Персиваль Р.86. Вертолет Р.86, проект которого разрабатывается фирмой «Персиваль», рассчитан на перевозку 40 человек. Силовая установка вертолета будет состоять из газовых турбин фирмы «Нэпир».

   Бристоль 191 (газовый привод). Разрабатываемый проект противолодочного вертолета с двумя несущими винтами. Силовая установка вертолета будет состоять из двух турбовинтовых двигателей Бристоль BE-32.

   Уэстлэнд W.81 (механический привод). В 1951 г. фирма «Уэстлэнд» составила эскизные проекты ряда тяжелых вертолетов, из которых W.81 является самым легким. Он рассчитан на перевозку 30 человек. Его силовая установка будет состоять из одного турбовинтового двигателя Армстронг-Сиддли «Дабл Мамба», непосредственно приводящего во вращение несущий винт. Взлетный вес вертолета 8200 кг, диаметр несущего винта 22,8 м, проектная крейсерская скорость 300 км/час.

   Уэстлэнд W.85 (непосредственный привод). Вторым разрабатываемым проектом фирмы «Уэстлэнд» является проект вертолета W. 85, несущий винт которого будет приводиться во вращение с помощью маломощных турбореактивных двигателей типа Армстронг-Сиддли «Вайпер», установленных по два на концах лопастей несущего винта. Вертолет рассчитан на перевозку 102 человек, его проектный взлетный вес – 24 000 кг при диаметре несущего винта 31,7 м.

   Уэстлэнд W.90 (непосредственный привод). W.90 является, вероятно, самым тяжелым из вертолетов, проекты

   которых разработаны до настоящего времени. Его несущий винт будет приводиться в движение турбореактивными двигателями Армстронг-Сиддли «Сапфир», установленными на концах лопастей несущего винта. Вертолет рассчитан на перевозку 450 солдат, его проектный взлетный вес равен 94 000 кг, диаметр несущего винта – 60 м.

   
    США

   

   Америкен геликоптерс ХА-5 «Топ Сержант» (непосредственный привод). ХА-5 представляет собой первый реактивный экспериментальный вертолет, построенный фирмой «Америкен геликоптерс». Первый полет вертолета состоялся в январе 1949 г. Силовая установка вертолета состоит из двух пульсирующих воздушно-реактивных двигателей Америкен геликоптерс AJ-8,75, установленных на концах лопастей несущего винта.
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Америкен геликоптерс ХА-6 «Бак Прайвит»

   Америкен геликоптерс ХА-6 «Бак Прайвит» (непосредственный привод). Вертолет ХА-6 разработан по заказу ВВС с целью проведения исследований в области вертолетов с пульсирующими двигателями. Первый полет на вертолете был совершен в феврале 1951 г.
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Америкен геликоптерс ХН-26

   Америкен геликоптерс ХН-26 (непосредственный привод). Вертолет ХН-26 спроектирован и построен в соответствии с тактико-техническими требованиями ВВС в отношении одноместного вертолета, который может быть быстро разобран и упакован в небольшие контейнеры для сбрасывания на парашютах. Первый полет па вертолете был совершен 30 июня 1952 г. Силовая установка вертолета состоит из пульсирующих воздушно-реактивных двигателей фирмы «Америкен геликоптерс» диаметром 171 мм, установленных на концах лопастей несущего винта. Вес вертолета с оборудованием равен 318 кг, вес полезной нагрузки – 270 кг, максимальная скорость полета – 128 км/час, продолжительность полета – 1,5 часа.

   В настоящее время фирма «Америкен геликоптерс» является вертолетостроительным филиалом фирмы «Ферчайлд».

   Белл XH-13F (механический привод). Вертолет XH-13F является опытным образцом, построенным на базе серийного вертолета Белл модель 47. Силовая установка вертолета состоит из одного турбовинтового двигателя Континенталь ХТ-51-Т-3 («Артуст»), приводящего во вращение несущий винт.

   Бенсэн «Мидджет» (непосредственный привод). «Мидджет» представляет собой легкий одноместный вертолет, несущий винт которого приводится во вращение прямоточными двигателями, установленными на концах лопастей. Диаметр несущего винта вертолета 4,6 м, вес пустого вертолета 45 кг, максимальный взлетный вес 227 кг. Поднялся в воздух в 1954 г.

   Кэпитэл «Хоппикоптер» (непосредственный привод). «Хоппикоптер» представляет собой сверхлегкий вертолет, несущий винт которого приводится во вращение пульсирующими двигателями, установленными на концах лопастей. Тяга каждого двигателя 10,5 кг. Двигатели разработаны научно-исследовательской лабораторией ВМС. Вес пустого вертолета 59 кг, нормальный взлетный вес 204 кг, максимальная скорость 145 км/час. Впервые поднялся в воздух в 1954 г.

   Проект фирмы «Дуглас» (механический привод). Фирма «Дуглас» разрабатывает 50-местный пассажирский вертолет, предназначенный для замены пассажирского самолета DC-3. Силовая установка вертолета будет, по-видимому, состоять из двух турбовинтовых двигателей Роллс-Ройс РВ 109, непосредственно приводящих во вращение несущие винты.
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Хиллер YH-32

   Хиллер HJ-1 «.Хорнет» (непосредственный привод). HJ-1 «Хорнет» представляет собой двухместный вертолет, вращение несущего винта которого осуществляется с помощью прямоточных воздушно-реактивных двигателей Хиллер 8PJBC, установленных на концах лопастей и развивающих тягу по 14,5 кг каждый. Первый полет состоялся в 1950 г. В настоящее время в ВВС и ВМС США испытываются модификации этого вертолета, имеющие соответственно обозначения H-32 и HOE-1.

   Хьюз ХН-17 (газовый привод). ХН-17 – экспериментальный вертолет большой грузоподъемности. Силовая установка состоит из двух турбореактивных двигателей Дженерал электрик J-35-GE. Сжатый воздух от компрессоров двигателей подается к камерам сгорания GE33F на концах лопастей, где впрыскивается и сжигается топливо. Первый полет на вертолете был совершен 23 октября 1952 г. Диаметр несущего винта равен 38 м, высота вертолета – более 9 м, взлетный вес – около 23 600 кг, вес перевозимого груза – 12 300 кг, максимальная скорость – 127 км/час, дальность полета – 64 км.

   Работы над проектом Хьюз ХН-28, являющимся дальнейшим развитием вертолета ХН-17, прекращены.
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Джервис «Бэби» J

   Джервис «Бэби» J (непосредственный привод). «Бэби» J – одноместный опытный вертолет, несущий винт приводится во вращение клапанными пульсирующими двигателями фирмы «Джервис», установленными на концах лопастей. Фирмой «Джервис» разработан также более мощный бесклапанный пульсирующий двигатель.
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Каман К-225

   Каман К-225 (механический привод). В 1951 г. на вертолете К-225 для вращения несущих винтов вместо поршневого двигателя был установлен турбовинтовой двигатель Боинг ХТ-50-ВО-2. Первый полет на вертолете был совершен 10 декабря 1951 г. Этот вертолет явился первой в мире машиной с приводом несущих винтов от газотурбинного двигателя.

   Каман НТК-1 (механический привод). Для продления опытов фирмы «Каман» по разработке реактивных вертолетов по заказу ВМС США на вертолете НТК-1 для привода несущих винтов были установлены два турбовинтовых двигателя Боинг YT-50. Первый полет на вертолете был совершен 26 марта 1954 г.

   Келлэт КН-15 (непосредственный привод). КН-15 представляет собой опытный образец одноместного вертолета, построенного по заказу ВМС США. Привод несущего винта вертолета осуществляется жидкостно-реактивными двигателями Риэкшен моторс XLR-32-PM, установленными на концах лопастей. Первый полет на вертолете был совершен в 1954 г.
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Мак-Доннэл ХН-20 «Литтл Генри»

   Мак-Доннэл ХН-20 «Литтл Генри». Вертолет ХН-20 построен в 1947 г. под фирменным обозначением J-1 для исследования вопроса применения на вертолетах прямоточных двигателей. Первый полет на вертолете был совершен 5 мая 1947 г. Вертолет имеет двухлопастный несущий винт, на концах лопастей которого установлены прямоточные двигатели фирмы «Маркуардт». Вес пустого вертолета равен 127 кг, вес полезной нагрузки – 227 кг, максимальная скорость – 80 км/час, диаметр несущего винта – 5,5 м.

   Мак-Доннэл модель 82 XV-1 (непосредственный привод). XV-1 – опытный конвертиплан, разработанный по общему заказу для армии и ВВС США. Силовая установка конвертиплана состоит из поршневого двигателя, приводящего во вращение толкающий винт и воздушный компрессор, от которого сжатый воздух подается к камерам сгорания на концах лопастей несущего винта, куда впрыскивается топливо.

   Мак-Доннэл модель 78 XHRH-1. Об этом транспортном вертолете, предназначенном для морской пехоты, не опубликовано никаких сведений, за исключением того, что на нем будет использован газотурбинный двигатель.
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Мак-Доннэл модель 82 или XV-1

   Мак-Доннэл модель 86 ХСН-1. Вертолет является «летающим краном», разрабатываемым для морской пехоты. Других сведений об этом вертолете до его первого полета не будет опубликовано.

   Нэглер «Конверт-э-Крафт» модель 130 (непосредственный привод). Летательный аппарат является конвертипланом необычной схемы и состоит из фюзеляжа самолета Аэронка «Чемпион», на котором крыло заменено двухлопастным несущим винтом. Взлет осуществляется посредством несущего винта, приводимого во вращение пороховыми ракетными двигателями, установленными по три на каждом конце лопасти. В горизонтальном полете несущий винт вращается свободно, создавая подъемную силу, тяга же получается за счет работы тянущего винта.
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Маркуардт М-14

   Маркуардт М-14 (непосредственный привод). М-14 – первый американский вертолет с пульсирующими двигателями. На концах лопастей несущего винта установлены пульсирующие двигатели фирмы «Маркуардт» диаметром 200 мм. Диаметр несущего винта 8,8 м.

   Пясецкий YH-16A (механический привод). YH-16A представляет собой второй опытный образец вертолета RJ-15 «Транспортер», для вращения несущих винтов которого будут установлены два турбовинтовых двигателя Аллисон Т-38-А-6.

   Ротор джетс RJ-1 (непосредственный привод). Вертолет RJ-1, построенный в 1947 г., предназначен для исследования вопроса о вращении несущих винтов с помощью реактивных двигателей, установленных на концах лопастей. Несущий винт вертолета имеет одну лопасть радиусом 2,6 м, уравновешенную противовесом. На конце лопасти установлен прямоточный двигатель.
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Роторкрафт RH-1

   Роторкрафт RH-1 «Пинуилл» (непосредственный привод). RH-1 – одноместный вертолет, разработанный по заказу ВМС. Первоначально двухлопастный несущий винт вертолета приводился во вращение ЖРД Риэкшен моторс XJP-32-PM, установленными на концах лопастей. В настоящее время эти двигатели заменены двигателями фирмы «Роторкрафт». Вертолет оборудован лыжным шасси. Первый полет на вертолете был совершен в 1954 г.
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Шмидт «Паракоптер»

   Шмидт «Паракоптер» модель 2 (непосредственный привод). Построен на базе вертолета фирмы, прошедшего летные испытания, и предназначен для эвакуации пострадавших. Несущий винт вертолета вращается пульсирующими двигателями, установленными на концах лопастей. Диаметр несущего винта вертолета равен 5,3 м, высота вертолета – 2,6 м, вес пустого вертолета- – 120 кг, вес полезной нагрузки – 216 кг, максимальная скорость – 210 км/час. Первый полет был совершен в 1953 г.
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Сикорский ХН-39

   Сикорский ХН-39 построен на базе вертолета S-52, на котором вместо поршневого двигателя для несущего винта установлен турбовинтовой двигатель Континенталь Т-51-Т-3 над фюзеляжем. Первый полет на вертолете был совершен в 1954 г.

   
    Япония

   

   Кайаба индастриал К° (непосредственный привод). Фирма «Кайаба», производившая перед второй мировой войной автожиры, разработала на базе легкого американского самолета Цессна-170 конвертиплан с поршневым двигателем Континенталь E-180 мощностью 180 л. с, приводящим во вращение тянущий винт. Этот же двигатель используется для начальной раскрутки несущего винта, на концах лопастей которого установлены прямоточные двигатели.

   
    Голландия

   

   SOBEH (непосредственный привод) является первым вертолетом голландской конструкции и предназначен для исследовательских целей. Несущий винт приводится во вращение небольшими прямоточными двигателями, установленными на концах лопастей. Название вертолета – SOBEH – образовано из начальных букв наименования организации, разработавшей проект машины.

  
   
Реактивные самолеты мира
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    Хейнкель Нe-176
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июнь 1939 г.
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Хейнкель Не-176 со сбрасываемой кабиной и небольшим крылом с большой удельной нагрузкой

   
Уникальной особенностью жидкостно-реактивного двигателя является его способность развивать большую тягу в течение короткого периода времени. Чрезвычайно высокий расход топлива ограничивает возможности применения ЖРД в качестве основной силовой установки для самолета. ЖРД может быть применен в качестве силовой установки только в том случае, когда необходимо получить большую скорость полета, не считаясь со значительным уменьшением продолжительности полета. Поэтому не случайно, что на первом в мире реактивном самолете Не-176, спроектированном для установления нового мирового рекорда скорости полета свыше 1000 км/час, был установлен жидкостно-реактивный двигатель.

   Проектирование самолета Не-176 было начато в конце 1937 г. конструктором Ганском Регнером, работавшим на фирме «Хейнкель». Кроме жидкостно-реактивного двигателя, самолет имеет ряд других конструктивных особенностей. Кабина летчика была сбрасываемой и являлась предшественником современных катапультируемых сидений. Летчик в кабине располагался в отклоненном назад положении. Удельная нагрузка на крыло при взлете была чрезвычайно высока. Размеры самолета были очень малы. И размах крыла и длина самолета равнялись 4,98 м, а площадь крыла составляла только 4,97 м2. Максимальный диаметр фюзеляжа был равен 0,80 м. На самолете был установлен ЖРД Вальтер HWK R.1 с тягой 500 кг. Горючим для двигателя являлся метанол, а окислителем – перекись водорода. Топливные баки были расположены в фюзеляже непосредственно позади кабины летчика.

   Двигатель установили на самолет в начале 1939 г. До июня 1939 г. продолжались испытания машины на земле с кратковременными включениями двигателя. В июне 1939 г. самолет совершил первый прямолинейный полет в течение 50 сек. После этого было совершено несколько других полетов, и 3 июля 1939 г. самолет Не-176 демонстрировался Гитлеру и Герингу. Однако работы над самолетом были прекращены, и он впоследствии, погиб вместе с другими экспонатами в авиационном музее, разрушенном во время бомбардировки Берлина.

  
   
Хейнкель Не-178

   август 1939 г.
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Первый в мире самолет с турбореактивным двигателем Хейнкель Не-178 перед первым полетом, состоявшимся 27 августа 1939 г

   
Самолет Не-178 являлся первым в мире самолетом с турбореактивным двигателем. Он был спроектирован как летающая лаборатория для испытания двигателя Хейнкель-Хирт HeS-3В с центробежным компрессором. Схема самолета оказалась поразительно сходной со схемой построенного позднее первого английского самолета с турбореактивным двигателем Глостер Е.28/39. Воздухозаборник двигателя был расположен в носовой части фюзеляжа с целью наиболее полного использования скоростного напора воздушного потока. В дальнейшем движении воздух прямым потоком проходил через двигатель. Горячие газы истекали через сопло, расположенное в хвостовой части фюзеляжа.

   Работа над самолетом была начата в 1938 г. Самолет Не-178 имел высоко расположенное крыло деревянной конструкции и фюзеляж монококовой конструкции, изготовленный из дюралюминия. Турбореактивный двигатель HeS-3B развивал тягу 500 кг и работал на бензине. Двигатель был установлен позади кабины летчика. Подводящий воздухопровод двигателя раздваивался, огибая кабину летчика. Тяга двигателя регулировалась дросселем.

   Пилот совершил первый полет 24 августа 1939 г., пролетев некоторое расстояние по прямой линии на высоте нескольких метров и успешно осуществив посадку. 27 августа того же года был совершен первый полет по кругу, однако посадка самолета была вынужденной. После этого было совершено несколько успешных полетов, и 1 ноября 1939 г. самолет демонстрировался официальным представителям германского министерства авиации.

   Самолет Не-178 имеет взлетный вес 2000 кг, вес пустого – 1560 кг. Максимальная скорость, достигнутая во время летных испытаний, равнялась 700 км/час. Размеры самолета: размах крыла 8,1 м, длина самолета 7,48 м. площадь крыла 7,85 м2, колея шасси 1,80 м.

  
   
Капрони-Кампини N.1

   август 1940 г.
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Капрони-Кампини N.1, на котором трехступенчатый компрессор приводился в движение с помощью поршневого двигателя

   
Самолет Капрони-Кампини N.1 (часто неправильно обозначаемый как СС.2) был спроектирован Кампини и построен фирмой «Капрони». Самолет совершил первый взлет 27 августа 1940 г. с аэродрома Талиедо (Милан). Конструкция представляла собой двухместный экспериментальный самолет. Его силовая установка состояла из поршневого двигателя фирмы «Изотта-Фраскини» мощностью 900 л. с, приводившего в действие трехступенчатый компрессор и форсажную камеру. Такая силовая установка была неудачной, однако самолет совершил несколько испытательных полетов. После внесения некоторых изменений в конструкцию 30 ноября 1941 г. на самолете был совершен перелет с аэродрома в Талиедо в научно-исследовательский институт в Гвидонии около Рима. Во время перелета самолет совершил посадку на аэродром в Пизе для заправки. Средняя скорость во время перелета, длина которого была равна 268 км, составляла 208 км/час.

   Самолет N.1 испытывался в течение восьми месяцев в научно-исследовательском институте в Гвидонии, после чего вследствие неудовлетворительных результатов летные испытания были прекращены. Однако конструктор Кампини продолжал разработку проектов самолетов с применением такой силовой установки. Им были сделаны предложения, направленные на улучшение летных характеристик существующих боевых самолетов путем установки на них дополнительных реактивных двигателей.

   Самолет N.1 имел цельнометаллическую конструкцию. Поршневой двигатель был расположен в центральной части фюзеляжа. Лопатки компрессора, установленного на самолете, имели изменяемый шаг. Выходное отверстие реактивного сопла форсажной камеры силовой установки регулировалось посредством конуса. Размах крыла был равен 15,8 м, длина самолета – 13,1 м. Взлетный вес составлял 4200 кг, вес пустого самолета – 3640 кг. Максимальная скорость полета была равна 330 км/час на высоте 2980 м и 315 км/час на высоте 3950 м. При включении форсажной камеры максимальная скорость на высоте 2980 м увеличивалась до 375 км/час. Начальная скороподъемность самолета у земли составляла 1,85 м/сек. Максимальная высота полета, достигнутая во время испытаний, была равна 3950 м.

  
   
Хейнкель He-280V

   апрель 1941 г.
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He-280V-1. Вверху: первый полет со снятыми капотами турбореактивных двигателей

   
He-280V являлся первым самолетом, оборудованным двумя турбореактивными двигателями, и одновременно первым реактивным истребителем.

   Проектирование самолета He-280V было начато летом 1939 г. Постройка прототипа самолета He-280V-1 была закончена через год. Однако вследствие того, что турбореактивные двигатели HeS-8A, предназначенные для установки на самолет, к этому времени еще не достигли стадии готовности к летным испытаниям, самолет был оборудован макетами турбореактивных двигателей. В таком виде самолет как планер совершил около двадцати взлетов и посадок. В начале 1941 г. на самолет были установлены турбореактивные двигатели Хейнкель-Хирт HeS-8A (109-001), развивавшие тягу по 600 кг каждый. Первый полет самолета на тяге собственных двигателей состоялся 5 апреля 1941 г. Установка турбореактивных двигателей на консолях крыла самолета применялась также и на других первых реактивных истребителях (например, на истребителях Глостер «Метеор» и Ме-262).

   Во время первоначальных испытаний самолета Не-280 была достигнута скорость горизонтального полета, превышающая 800 км/час, однако двигатели HeS-8A оказались ненадежными, и раньше чем были готовы соответствующие требованиям турбореактивные двигатели, был построен и испытан самолет Ме-262, показавший лучшие результаты. Всего было построено восемь опытных образцов самолета Не-280 (от V-1 до V-8), но серийно самолет не производился. На некоторых из последних образцов были установлены турбореактивные двигатели BMW 003А. Эти самолеты были использованы для летных испытаний различного рода.

   Расчетные летные характеристики самолета Не-280 с двигателями HeS-8A: максимальная скорость 925 км/час на высоте 6000 м, продолжительность полета 46 мин., начальная скороподъемность 25 м/сек. Взлетный вес самолета 4500 кг, размах крыла 11,9 м, длина самолета 10,6 м, площадь крыла 21,2 м2.

   

   
Мессершмит Me-163 B-1

   апрель 1941
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Истребитель Ме-163B-1 «Швальбе»

   Самолет Ме-163B-1 «Швальбе», представляющий собой одноместный истребитель, был первым успешно действовавшим боевым самолетом с жидкостно-реактивным двигателем. Самолет поступил на вооружение авиационных частей в конце 1944 г. Он был спроектирован конструктором Липпишем и имел обозначение DFS 194. Первоначально в 1940 г. испытывался как планер и несколько позднее – с поршневым двигателем «Побджой» мощностью 85 л. с, установленным в носу фюзеляжа. Летные испытания Ме-163-1 с реактивным двигателем были начатые апреле 1941 г. 10 мая 1941 г. на нем была достигнута скорость горизонтального полета около 1000 км/час.

   Силовой установкой самолетов Me-163V-l и V-2 являлся ЖРД Вальтер HWKR 11-203, который предполагалось устанавливать также на серийном образце самолета Ме-163А. Однако вследствие ненадежности этот двигатель был заменен двигателем HWK 109-509А, который работал при более высоких температурах. Вариант самолета Ме-163, на котором был установлен новый двигатель, получил обозначение Ме-163В. Построенные двенадцать самолетов Ме-163А использовались как учебно-тренировочные планеры.

   Самолет Ме-163B-1 имел сбрасываемое после взлета двухколесное шасси и убирающуюся металлическую лыжу, используемую при посадке. Ракетный двигатель самолета мог развивать тягу в диапазоне 200–1700 кг на всех высотах. Максимальная скорость полета составляла 880 км/час на высотах от 3000 до 9000 м. Взлетный вес составлял 4300 кг, а вес пустого самолета – 1910 кг. Размеры: размах крыла 9,3 м, длина 5,7 м, площадь крыла 19,4 ж2.

   Всего было построено 364 истребителя Me-163В. Модифицированный вариант самолета под обозначением J8M1 или Ki-200 «Сюсуй» был построен фирмой «Мицубиси» в Японии. На самолете Me-163V-6, представляющем собой опытный образец самолета Ме-163 С и испытанном в 1944 г., был установлен двигатель HWK 109-509 С, имевший дополнительную крейсерскую камеру, которая позволяла увеличить продолжительность полета с работающим двигателем до 12 мин. и общую тягу – до 2000 кг,

  
   
Глостер G.40 (E. 28/39)

   май 1941
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Глостер G.40 с дополнительными килями, установленными в 1941 г
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Самолет Глостер G.40 являлся первым летавшим английским реактивным самолетом. Проектирование самолета было начато в сентябре 1939 г. в соответствии с тактико-техническими требованиями конструкции Е.28/39 по указанию министерства авиации. Самолет предназначался для использования в качестве летающей лаборатории для испытаний турбореактивного двигателя W.1 фирмы «Пауэр джетс». Было построено два образца самолета. На одном первоначально был установлен не пригодный для полетов турбореактивный двигатель W.1X с целью испытаний самолета при рулении на земле. Для проведения летных испытаний этот двигатель был заменен двигателем W.1 с тягой 390 кг. Первый полет на самолете G. 40 был совершен 15 мая 1941 г. После испытаний в течение десяти летных часов с двигателем W.1, во время которых была достигнута скорость 480 км/час и высота полета 7500 м, двигатель W.1 был заменен двигателем W.1A с целью проведения дальнейших испытаний. Позднее двигатель W.1A был заменен двигателем Пауэр джетс W.2/500 с тягой 775 кг.

   Второй образец самолета G.40 был построен в 1943 г.; первый полет состоялся 1 марта 1943 г. На самолете был установлен турбореактивный двигатель Ровер W.2B с тягой 555 кг, который позднее был заменен двигателем Роллс-Ройс W.2B/23 с тягой 635 кг, а тот в свою очередь – двигателем W.2B с тягой 690 кг. С последним турбореактивным двигателем на самолете G.40 была достигнута скорость 745 км/час.

   Самолет G.40 имел цельнометаллическую конструкцию с воздухозаборником двигателя, расположенным в носовой части фюзеляжа. Подводящий воздухопровод был раздвоен и огибал с обеих сторон кабину летчика. Истечение рабочих газов происходило через реактивное сопло, установленное в хвостовой части фюзеляжа. Весовые и летные характеристики самолета G.40 различаются в зависимости от типа установленного турбореактивного двигателя. С двигателем W.1A на самолете была достигнута скорость 540 км/час, а взлетный вес самолета составлял 1680 кг. Взлетный вес самолета с двигателем W.2B был 1770 кг, а с установкой двигателя 2В/500 увеличился до 1900 кг. G.40 имел следующие размеры: размах крыла 8,8 м, длина 7,6 м, высота 2,74 м. Первый образец самолета G.40 в настоящее время хранится в научном музее, Южный Кенсингтон, Лондон.

  
   
Мессершмит Ме-262

   июль 1942

   

[image: bin00000166.jpeg]
   

Модель Ме-262А-2
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Опытный образец Ме-262Е
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Ме-262B-2

   
Самолет Ме-262 «Штюрмфогель» был первым боевым реактивным самолетом, поступившим на вооружение авиационных частей. Первый образец самолета Ме-262V-1 летом 1941 г. испытывался с поршневым двигателем Юмо 211. Второй образец самолета Me-262V-2, на котором были установлены два турбореактивных двигателя Юнкерс-Юмо 004А с тягой 840 кг каждый, совершил первый полет 18 июля 1942 г.

   Первый поступивший в производство истребитель-перехватчикМе-262А-1, на котором были установлены два турбореактивных двигателя Юмо 004В с тягой 900 кг каждый, был выпущен только небольшой серией. В связи с изменением взглядов в области боевого применения самолетов он был превращен в истребитель-бомбардировщик. Самолет мог нести две 250-килограммовые бомбы. Были испытаны также и другие варианты самолета, включая истребитель-перехватчик Ме-262B-1 с двумя комбинированными двигателями BMW 003Р (каждый из которых состоял из турбореактивного двигателя BMW 003А с тягой 800 кг и жидкостно-реактивного двигателя BMW 718, увеличивающего тягу на 1230 кг в течение 3 мин.) и двухместный ночной истребитель Ме-262B-2 с радиолокатором в носовой части фюзеляжа. Было построено три образца самолета Ме-262B-2. На четырех модифицированных самолетах Ме-262А были установлены в носовой части фюзеляжа 50-мм пушки ВК5. Эти самолеты являлись опытными образцами для проектируемого самолета Ме-262Е. Последним вариантом самолета Ме-262, прошедшего летные испытания, являлся истребитель-перехватчик Ме-262С-1, силовая установка которого состояла из двух турбореактивных двигателей Юмо-004С с тягой 1000 кг каждый и жидкостно-реактивного двигателя Вальтер HWK 109-509А с тягой 170 кг, установленного в хвостовой части фюзеляжа.

   Всего было построено 1294 самолета типа Ме-262. Самолет Ме-262А-1 имел максимальную скорость 845 км/час и дальность полета 940 км. Взлетный вес самолета составлял 7000 кг, а вес пустого самолета – 4500 кг. Размеры самолета: размах крыла 12,5 м, длина 10,9 м, площадь крыла 16,6 м2.

  
   
Белл Р-59а «Эркомет»

   октябрь 1942
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Один их трех самолетов XF2L-1 (Р-59А) «Эркомет», поставленный ВМС США
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Модель YP-59A
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Р-59А

   

Самолет Белл модель 27 или Р-59А «Эркомет» является первым самолетом с турбореактивным двигателем, построенным в США. Проектирование самолета было начато в сентябре 1941 г., а постройка трех первых опытных образцов XP-59А – спустя шесть месяцев. Первый полет самолета XP-59А с двумя турбореактивными двигателями Дженерал электрик 1-А, построенными по патенту английского конструктора Уиттла, состоялся 1 октября 1942 г. Двигатели были установлены под крылом вплотную к фюзеляжу. Такое расположение двигателей обусловило значительную аэродинамическую интерференцию. Однако преимущество такого расположения заключалось в удобстве эксплуатации вследствие хорошего доступа к двигателям и их агрегатам и отсутствия длинных воздухопроводов. Кроме того, остановка одного из двигателей в полете не вызывала значительных асимметричных сил, так как сопла двигателей расположены близко к оси самолета.

   Для проведения войсковых испытаний было построено тринадцать самолетов YP-59A, которые в основном не отличались от первого серийного образца самолета Р-59А, совершившего первый полет в августе 1944 г. Всего было построено 20 самолетов Р-59А, на которых устанавливалось по два турбореактивных двигателя Дженерал электрик J31-GE-3 с тягой по 900 кг каждый. Летные характеристики самолета Р-59А оказались не лучше, чем характеристики соответствующих образцов истребителей с поршневыми двигателями, в связи с чем самолет Р-59А использовался как учебно-тренировочный истребитель. Максимальная скорость самолета составляла 660 км/час и его практический потолок – 14 000 м. Взлетный вес самолета был равен 5750 кг при весе пустого самолета 3500 кг. Максимальная дальность полета с запасом топлива 1090 л в основных и 1140 л в двух подвесных сбрасываемых баках составляла 830 км на высоте 6000ж при крейсерской скорости 460 км/час. Размеры самолета: размах крыла 13,8 м, длина самолета 11,5 м, высота самолета 3,65 м, площадь крыла 35,4 м2.

   Заказ на 80 модифицированных самолетов Р-59В был аннулирован 30 октября 1943 г., после того как было построено 30 таких машин.

  
   
Глостер G.41 «Метеор»

   март 1943
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Первый опытный образец истребителя «Метеор»
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Серийный истребитель «Метеор» F.I
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«Метеор» F.3 во время испытаний в зимних условиях
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«Метеор»Р.4, ВВС Бельгии
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Разведывательный самолет «Метеор» F.R.9
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«Метеор» NF.11
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Ночной истребитель «Метеор» NF.14
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Высотный разведывательный самолет «Метеор» PR. 10.Перспективы применения реактивных двигателей оказались настолько многообещающими, что английское министерство авиации стало рассматривать возможность использования силовых установок нового типа на истребителях-перехватчиках еще задолго до начала испытаний первого английского реактивного самолета Глостер G.40 (Е. 28/39). В начале 1940 г. фирма «Глостер» получила заказ на проектирование одноместного истребителя-перехватчика. Этот истребитель, получивший обозначение G.41, имел обычную схему двухмоторного самолета. Применение двух турбореактивных двигателей было обусловлено отсутствием двигателя, имеющего достаточную тягу для обеспечения требуемых летных характеристик.

   В начале 1941 г. фирме «Глостер» был сдан заказ на постройку двенадцати опытных образцов самолета, на которых предполагалось установить различные типы турбореактивных двигателей, находящихся в то время в стадии разработки. Из двенадцати заказанных самолетов было построено только восемь. На одном из этих самолетов, имевших турбореактивные двигатели Де Хэвилленд Н.1 «Гоблин» с тягой 680 кг каждый, 5 марта 1943 г. был совершен первый полет. В сентябре 1941 г. было заказано 20 истребителей G.41A. Первоначально самолет G.41A получил наименование «Тандерболт», однако вследствие присвоения этого наименования американскому истребителю Р-47 оно было заменено на «Метеор». На самолете «Метеор» F.1 были установлены два турбореактивных двигателя Роллс-Ройс «Уэллэнд» с тягой 755 кг каждый, с которыми была достигнута скорость 615 км/час у земли и 655 км/час на высоте 9000 м. На одном из самолетов «Метеор» F.1 была применена система дожигания, которая позволила увеличить максимальную скорость до 735 км/час на высоте 300 м. Скороподъемность самолета у земли составляла 10,9 м/сек, взлетный вес – 5350 кг и вес пустого самолета – 3700 кг. Серийное производство второго образца самолета G.41B «Метеор» F.2 с турбореактивными двигателями Де Хэвилленд «Гоблин» не осуществлялось, а было начато производство самолета G.4-1C «Метеор» F.3. На первых 15 самолетах этой серии были установлены двигатели «Уэллэнд», однако на последующих самолетах (G.41D) устанавливались турбореактивные двигатели Роллс-Ройс «Дервент» 1 с тягой 900 кг каждый. Максимальная скорость этого самолета была увеличена до 760 км j час на высоте 9000 м, а скороподъемность у земли до 20,3 м/сек. Дальность полета самолета составляла 2140 км при полете на высоте 9000 м и крейсерской скорости 560 км j час. Всего было построено более 200 самолетов «Метеор» F.3.

   Успешная разработка новых двигателей «Дервент» позволила установить на самолете G.41F «Метеор» F.4 турбореактивные двигатели «Дервент» 5 с тягой 1590 кг. Увеличение тяги двигателей значительно улучшило летные характеристики самолета. «Метеор» F.4 имел максимальную скорость 935 км/час у земли и скороподъемность у земли 37 м/сек. Самолет G.41H «Метеор» PR.5 являлся фоторазведывательным вариантом самолета «Метеор» F.4, на котором вместо четырех 20-мм пушек Испано Mk.3, расположенных в носовой части фюзеляжа, были установлены аэрофотоаппараты для плановой и перспективной аэрофотосъемки. Проектировался также самолет G.41J «Метеор» Mk.6 со стреловидным крылом, однако этот проект дальше чертежной доски не пошел.

   Самолет G.43 «Метеор» Т.7 являлся двухместным учебно-тренировочным вариантом самолета «Метеор» F.4 и отличался от последнего только конструкцией передней части фюзеляжа. В конструкцию самолета G.41K «Метеор» F.8, совершившего первый полет в октябре 1948 г., были внесены существенные изменения: установлены турбореактивные двигатели Роллс-Ройс «Дервент» 8R.D.7 с тягой 1630 кг каждый, хвостовое оперение заменено с расчетом на большие скорости полета, переконструирована кабина летчика, установлен дополнительный топливный бак емкостью 430 л, длина фюзеляжа увеличена на 0,76 м. В 1952 г. диаметр воздухозаборников для двигателей «Дервент» был увеличен на 114 мм, что позволило увеличить тягу каждого двигателя на 90 кг при полете со скоростью 160 км/час. С новыми воздухозаборниками самолет «Метеор» F.8 имел при взлетном весе 7150 кг максимальную скорость 950 км/час у земли и 920 км/час на высоте 6000 м. Скороподъемность у земли составляла 39 м/сек. Дальность полета самолета была равна 900 км на высоте 6000 м и 1230 км на высоте 12 000 м.

   Самолет G.41L «Метеор» F.R.9 являлся истребителем-разведчиком, снабженным аэрофотоаппаратом F.24, установленным в носовой части фюзеляжа, а самолет G.41М «Метеор» Р. R. 10 – высотным разведчиком, имевшим носовую часть фюзеляжа и кабину летчика самолета F.R.9, крыло самолета F.3 и хвостовое оперение самолета F.4.

   В 1949 г. фирма «Армстронг-Уитворт» получила заказ на разработку двухместного ночного истребителя. Первый серийный образец истребителя, получивший обозначение «Метеор» N.F.11, имел конструктивно измененную носовую часть фюзеляжа, в которой была размещена антенна радиолокатора A.1. Стрелково-пушечное вооружение самолета, состоящее из четырех 20-мм пушек, было размещено в консолях крыла. «Метеор» N.F.11 совершил первый полет 21 мая 1950 г. Была достигнута максимальная скорость 930 км/час на высоте 2980 м. Максимальная скороподъемность самолета у земли равнялась 28,2 м/сек, а максимальная дальность на высоте 9000 м – 1470 км; его взлетный вес составляет 9000 кг и вес пустого – 6300 кг. «Метеор» N.F. 12 имел усовершенствованный радиолокатор, помещенный в удлиненной носовой части фюзеляжа. «Метеор» N.F.13 является вариантом самолета «Метеор» N.F.I 1, приспособленным для эксплуатации в тропических условиях. Последний серийный образец самолета «Метеор» N.F. 14 аналогичен самолету N.F. 12, от которого отличается только формой фонаря кабины, улучшающей обзор. Длина самолета «Метеор» N.F.14 составляет 15,2м (N.F.11 – 14,7м), размах крыла – 13,0 м, высота самолета – 4,21 м и площадь крыла – 34,4 м2.

  
   
Де Хэвилленд D. Н. 100 «Вампир»

   сентябрь 1943
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Первый опытный образец истребителя «Вампир»
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Серийный истребитель «Вампир» F.I
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«Вампир» F.B.50, ВВС Швеции
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«Вампир» N.F.54, ВВС Италии
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Двухместный учебно-тренировочный самолет «Вампир» Т. 11
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«Вампир» F.B.30 австралийского производства
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Серийный истребитель SE «Мистраль» («Вампир» 53)
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Проект одноместного истребителя D.H.100 отражает новый подход к решению проблемы уменьшения длины всасывающей и выхлопной труб с целью уменьшения потерь на трение. Турбореактивные двигатели построенных ранее самолетов располагались либо вне фюзеляжа на консолях крыла, либо в одном агрегате внутри фюзеляжа, образуя с всасывающей и выхлопной трубой единый прямой воздушный канал. В первом случае требовалось установить два двигателя, а во втором – двигатель, помещенный в фюзеляже, почти полностью занимал то пространство, которое можно было бы использовать для размещения топлива, кабины, оборудования и вооружения. С целью избежать недостатков обеих этих схем на самолете D.H.100 турбореактивный двигатель был установлен в задней части короткого фюзеляжа и подвод воздуха к нему осуществлялся через воздухозаборники, расположенные симметрично в корневых частях крыла, а выхлоп – через реактивное сопло в задней части фюзеляжа между двумя хвостовыми балками.

   Первый из трех опытных образцов самолетов D.H.100, первоначально именовавшийся «Спайдер-Крэб», совершил первый полет 26 сентября 1943 г. На этом самолете был установлен турбореактивный двигатель Де Хэвилленд «Гоблин» D.Gn.l с тягой 1230 кг. Первый серийный образец самолета, получивший название «Вампир» F.1, совершил первый полет в апреле 1945 г. Его серийное производство было начато на заводе фирмы «Инглиш электрик» в Престоне. В начале выпуска на самолетах «Вампир» F.1 устанавливался тот же двигатель, что и на опытных образцах. Но начиная с 41 самолета, двигатель был заменен на «Гоблин» D.Gn.2 с тягой 1410 кг. На первых 50 самолетах кабина летчика не была герметической; на последующих же самолетах кабина герметизировалась и запас топлива в их основных топливных баках был увеличен с 915 до 1475 л; кроме того, они оборудовались подвесными, сбрасываемыми в полете баками.

   Следующим серийным образцом был истребитель дальнего действия»Вампир»Р.З.Самолет»Вампир» F.3, имевший модифицированное хвостовое оперение, совершил первый полет 4 ноября 1946 г. Он мог нести два сбрасываемых в полете бака емкостью либо по 455 л, либо по 910 л. Взлетный вес самолета возрос с 4750 до 5450 кг. Максимальная скорость самолета составляла 865 км/час на высоте 5300 м, а дальность полета 2230 км на высоте 9000 м. «Вампир» F.B.5 представлял собой истребительно-бомбардировочный вариант самолета F.3. Он имел крыло несколько меньшего размаха. Стойки его шасси с целью увеличения допустимой скорости посадки при большом полетном весе имели, как на палубных самолетах, большой рабочий ход. «Вампир» F.B.9 являлся вариантом самолета F.B.5, приспособленным для эксплуатации в тропических условиях. Самолет «Вампир» Mk.6, производившийся в Англии для экспорта, был сходен с самолетом F.B.5, однако последний имел турбореактивный двигатель Де Хэвилленд «Гоблин» D.Gn.3 с тягой 1540 кг. По заказу авиации ВМС производились палубные истребители «Си Вампир» F.20 и F.21, использовавшиеся с целью освоения реактивной техники. Самолет «Си Вампир» F.20 имел усиленное крыло самолета «Вампир» F.B.5, позволявшее увеличить допустимые перегрузки при пилотаже и посадке. Воздушные тормоза и посадочные закрылки самолета F.20 были увеличены соответственно на 35 и 40% по сравнению с воздушными тормозами и посадочными закрылками самолета F.B.5. Кроме того, на этих самолетах был установлен тормозной крюк, помещенный в обтекателе над реактивным соплом.

   На самолете «Вампир» Mk.2 были установлены турбореактивные двигатели Роллс-Ройс «Нин» R.N.1 с тягой 2050 кг каждый; кроме того, три планера самолета «Вампир»Mk.l были приспособлены для установки еще более мощных турбореактивных двигателей. На верхней части фюзеляжей этих самолетов были установлены дополнительные воздухозаборники для подачи воздуха в задний компрессор двигателя. Однако в серийное производство этот самолет не пошел, и три построенных самолета «Вампир» Mk.2 явились опытными образцами для выпускавшегося в Австралии истребителя-бомбардировщика «Вампир» F.B.30. На заводе фирмы «Де Хэвилленд» в Бэнкстауне, в Австралии, было построено 80 самолетов F.B.30. На этих самолетах устанавливался выпускавшийся в Австралии фирмой САС турбореактивный двигатель «Нин» 2-VH. Другой вариант самолета «Вампир» с двигателем «Нин» производился во Франции фирмой SNCASE по лицензии. Этот самолет имел наименование «Вампир» F.B.53, или «Мистраль». На нем устанавливался выпускаемый во Франции фирмой «Испано-Сюиза» турбореактивный двигатель «Нин» 102В, воздух к которому подводился через увеличенные воздухозаборники, расположенные в корневых частях крыла. Самолет «Мистраль» имел максимальную скорость полета 920 км/час, в то время как максимальная скорость самолета F.B.30 была 910, а самолета F.B.9 – 880 км/час. Производство самолета «Мистраль» было прекращено в 1954 г. Всего было построено 247 самолетов.

   В Англии самолет «Вампир» производился также в вариантах двухместного ночного истребителя и учебно-тренировочного самолета. Ночной истребитель, получивший обозначение D.H.113 «Вампир» N.F.10, совершил первый полет 28 августа 1949 г. Самолет N.F.10 основных чертах был подобен самолету F.B.9, однако имел двухместную кабину и американский радиолокатор А. 1.Mk.l0, установленный в удлиненной носовой части фюзеляжа. Сиденья летчика и оператора радиолокатора располагались рядом. Вариант этого самолета, производившийся для экспорта, имел обозначение N.F.54, его вооружение состояло из четырех 20-мм пушек, максимальная скорость на высоте 6000 м составляла 880 км/час. Взлетный вес самолета был равен 5950 кг, вес пустого самолета – 3160 кг. Учебно-тренировочный самолет D.H.115 «Вампир» Т.11 совершил первый полет 15 ноября 1950 г. Он имел двойное управление и приборное оборудование, но в остальном был подобен самолету NF.10. Силовая установка самолета состояла из одного турбореактивного двигателя «Гоблин» 35 с тягой 1590 кг. Максимальная скорость составляла 880 км/час при полете на высоте 6000 м и скороподъемность у земли – 22,8 м/сек. В варианте палубного учебно-тренировочного самолета он имел обозначение «Си Вампир» Т.22, а производившийся для экспорта учебно-тренировочный самолет назывался «Вампир» Т.55. Вариант самолета, производившегося в Австралии, имел обозначение Т.33.

  
   
Локхид F-80 (T-33) «Шутинг Стар»

   январь 1944

   

[image: bin00000189.jpeg]
   

XP-80 с двигателем Де Хэвилленд H-IB
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XP-80А
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RE-80-5-LO (FP-80A)
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F-80B «Шутинг Стар»
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XF-SOR
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Т-ЗЗА, ВВС Канады
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Локхид модель 245 – опытный образец самолета T2V-1 авиации ВМС США
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Локхид F-80 «Шутинг Стар» – одноместный истребитель – явился первым боевым реактивным самолетом, принятым на вооружение ВВС США. Опытный образец самолета XP-80, спроектированный под турбореактивный двигатель Де Хэвилленд Н.1В («Гоблин») с тягой 1170 кг, совершил первый полет 8 января 1944 г. Первоначальный план установки двигателей Н.1В, выпускаемых фирмой «Аллис-Чалмерс», на серийные самолеты не был выполнен вследствие задержки их производства. В связи с этим самолет XP-80 был модифицирован для установки на нем турбореактивного двигателя Дженерал электрик I-40 (J-33) с тягой 1750 кг. Длина фюзеляжа самолета была увеличена с 9,95 до 10,5 м. Была изменена конструкция воздухозаборников и подводящих воздухопроводов. Взлетный вес самолета, составлявший 4050 кг, был увеличен на 25%, в связи с чем потребовалось изменить конструкцию шасси. С целью сохранения удельной нагрузки на крыло неизменной, размах крыла был увеличен с 11,2 до 11,8 м. Первый из двух опытных образцов самолета с двигателем J-33, получивший обозначение XP-80А, совершил первый полет 10 июня 1944 г.

   Первый из 13 истребителей YP-80A, предназначенных для войсковых испытаний, был поставлен в октябре 1944 г. Первый серийный самолет F-80A был выпущен спустя 9 месяцев. Различные серии этого самолета оборудовались последовательно турбореактивными двигателями Дженерал электрик J-33-GE-9, J-33-CE-11 и Аллисон J-33-A-17 с тягой 1750 кг каждый. Всего было построено 676 истребителей этого типа. Вооружение самолета состояло из шести 12,7-мм пулеметов М-3. Взлетный вес самолета равнялся 6350 кг, вес пустого самолета – 3600 кг. Запас топлива в основных баках самолета составлял 1700 л; кроме того, на концах крыла могли быть подвешены сбрасываемые топливные баки емкостью 1180 л каждый. Дальность полета без подвесных баков составляла 1000 км, а с подвесными баками – 1760 км. Максимальная скорость полета у земли была равна 895 км/час и скороподъемность у земли – 23,2 м/сек.

   Самолет F-80A был заменен в производстве самолетом F-80B. Последний имел крыло с меньшей относительной толщиной (с целью увеличения критического числа Маха), а также некоторые усовершенствования во внутреннем устройстве и более мощный турбореактивный двигатель J-33-A-21 с тягой 1820 кг, которая путем применения впрыска воды могла быть увеличена до 2360 кг. Всего было построено 240 самолетов F-80B; кроме того, все эксплуатирующиеся в частях ВВС самолеты F-80A были переоборудованы по стандарту истребителя F-80B. Опытный образец самолета XF-80B в 1947 г. был специально оборудован с целью установления мирового рекорда скорости. На самолете, получившем обозначение XF-80P, был установлен турбореактивный двигатель J-33-A-23, имевший тягу 2080 кг без впрыска воды. 19 июня 1947 г. на этом самолете был установлен новый мировой рекорд скорости, равный 1000 км/час. На последнем серийном образце самолета, получившего обозначение F-80C, устанавливался двигатель J-33-A-23, который позднее был заменен двигателем J-33-A-35, имевшим с впрыском воды тягу 2450 кг. Истребитель F-80C имел максимальную скорость у земли 950 км/час, взлетный вес – 7000 кг; пустой самолет весил 3740 кг. Всего было построено 798 самолетов F-80C «Шутинг Стар», часть из которых была поставлена для авиации ВМС под обозначением TV-1 как учебно-тренировочные самолеты. Среди вариантов самолета F-80 «Шутинг Стар», находящихся в эксплуатации, имеется радиоуправляемый самолет-мишень QF-80A,

   Производство истребителя F-«UC было прекращено 25 августа 1947 г. На его основе был построен учебно-тренировочный самолет TF-80C, позднее получивший обозначение Т-ЗЗА. Этот самолет имел двухместную кабину, для чего его фюзеляж был удлинен на 0,97 м. Самолет Т-ЗЗА совершил первый полет 22 марта 1948 г. С этого времени Т-ЗЗА находится в серийном производстве и используется как переходная учебно-тренировочная машина. Силовая установка самолета состоит из одного турбореактивного двигателя J-33-A-35 с тягой 2090 кг, оборудованного системой впрыска воды, позволяющей кратковременно увеличивать тягу до 2450 кг. Самолет Т-ЗЗА имеет максимальную скорость 930 км/час, скороподъемность у земли – 28 м/сек, дальность полета 2150 км, взлетный вес – 6570 кг; пустой самолет весит 3660 кг. Всего выпущено 798 таких самолетов, несколько машин Т-ЗЗА было поставлено для авиации ВМС, где они носят обозначение TV-2. Строящийся в Канаде фирмой «Канадэр» по лицензии самолет Т-ЗЗА имеет обозначение T-33A-N «Сильвер Стар» Mk.3. На самолете «Сильвер Стар» устанавливается турбореактивный двигатель Роллс-Ройс «Нин» 10 с тягой 2360 кг. Первый самолет «Сильвер Стар» был поставлен для ВВС Канады в январе 1953 г.

   В варианте одноместного тактического разведчика самолет Т-ЗЗА имеет обозначение RT-33. В носовой части фюзеляжа этого самолета установлено четыре фотоаппарата для аэрофотосъемки местности. На самолете установлена аппаратура для звукозаписи разведывательных данных, диктуемых летчиком во время полета в районе цели. Дальность полета самолета RT-33 на 20% больше, чем самолета Т-ЗЗА. Усовершенствованный вариант самолета Т-ЗЗА, имеющий фирменное обозначение L-245 и построенный по инициативе фирмы, совершил первый полет 15 декабря 1953 г. Этот самолет был заказан для авиации ВМС, где он получил обозначение T2V-1. На самолет T2V-1 устанавливается турбореактивный двигатель J-33-A-16A с тягой 2360 кг. Крыло самолета T2V-1 снабжено предкрылками с целью уменьшения критической скорости и улучшения поперечной управляемости на малых скоростях. Сиденье инструктора с целью улучшения обзора поднято на 152 мм выше сиденья обучаемого. На самолете в хвостовой части фюзеляжа помещен тормозной парашют. Высота вертикального оперения самолета T2V-1 увеличена по сравнению с самолетом Т-ЗЗА, а горизонтальное оперение поднято выше над фюзеляжем. Размеры самолета: размах крыла 12,9 м, длина 11,6 м, высота 3,96 м.

  
   
Арадо Ar-234B-2 «Блиц»

   июнь 1943
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Одноместный Арадо Ar-234С-3
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Двухместный опытный образец Ar-234B-21
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Модель Ar-234B-2

   
Самолет Арадо 234В был первым серийным реактивным самолетом, спроектированным как штурмовик-бомбардировщик.

   Опытный образец самолета Ar-234V-1 совершил первый полет 15 июня 1943 г. На этом самолете, так же как и на последующих семи опытных образцах (от 234V-2 до 234V-8), для взлета использовалась сбрасываемая стартовая тележка, а для посадки – убирающаяся лыжа. Взлетно-посадочные устройства такого типа предполагалось применить также на первом серийном образце самолета Ar-234А-1 . Однако последующие опытные образцы и все серийные самолеты были оборудованы обычным трехколесным шасси (с носовым колесом). Первыми серийными образцами были разведывательный самолет Ar-234B-1 и бомбардировщик Ar-234B-2. Всего было построено210 самолетов обоих типов. Силовая установка этих самолетов состояла из двух турбореактивных двигателей Юнкерс-Юмо 004В, однако на трех из них были установлены двигатели BMW003A-1.

   В конце второй мировой войны вместо Ar-234 было начато производство самолета Ar-234С, но было построено только 19 бомбардировщиков Ar-234С-3. Опытные образцы самолета Ar-234С (от234У-19до 234V-30), так же как серийные самолеты Ar-234С-3, имели по четыре турбореактивных двигателя BMW 003А, установленных попарно в гондолах под крылом. Все эти самолеты были одноместными, за исключением вариантов Ar-234V-21 и Ar-234V-26, которые были двухместными. Самолет Ar-234С-3 появился в начале 1945 г. Его предполагали использовать как в качестве бомбардировщика, так и в качестве ночного истребителя. Следующий серийный образец Ar-234-С4 был одноместным разведчиком, а самолеты Ar-234С-5 и Ar-234С-6 – двухместными бомбардировщиками. На последнем серийном образце Ar-234D предполагалось устанавливать турбореактивные двигатели Хейнкель-Хирт HeS 011.

   Силовая установка самолета Ar-234B-2 состояла из двух турбореактивных двигателей Юмо 004B-4 с тягой по 860 кг каждый. Максимальная скорость самолета составляла 750 км/час при полете на высоте 6000 м. Практический потолок самолета 11 700 м, взлетный вес 8400 кг, бомбовая нагрузка 1500 кг. Размеры: размах крыла 14,4 м, длина самолета 12,7 м.

  
   
Физелер Fi-103

   апрель 1944
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Pi-103 «Рейхенберг» III
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«Рейхенберг» II
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Пилотируемый вариант Fi-103

   
Самолет Fi-103, часто обозначаемый как FZG-76 или V-1 (Фау-1), был спроектирован в 1942 г. Гергардтом Физелером как беспилотный самолет-снаряд с пульсирующим воздушно-реактивным двигателем Аргус AS014, тяга которого равнялась 335 кг. Самолет-снаряд Fi-103, явившийся первым реактивным оружием нападения, представлял собой свободнонесущий моноплан с пульсирующим воздушно-реактивным двигателем, установленным над задней частью фюзеляжа, и боевой частью весом 850 кг, расположенной в носовой части фюзеляжа. Дальность полета самолета-снаряда составляла 240 км, максимальная скорость – 575 км/час. Опытный образец самолета-снаряда Fi-103 был испытан в качестве планера в декабре 1942 г. В этом же месяце был проведен первый испытательный полет с работающим двигателем.

   Пилотируемый вариант самолета Fi-103 был сходен с самолетом-снарядом, но отличался от последнего наличием кабины летчика, расположенной непосредственно перед двигателем, элеронов приборного оборудования, органов управления самолета летчиком и посадочной лыжи. Пилотируемый вариант самолета, подобный испытанному в полете, предполагалось использовать для действий по морским целям. Самолет Fi-103 предполагалось доставлять в район цели на самолете-носителе. После отделения от самолета-носителя летчик самолета Fi-103 должен был направлять свой самолет на цель и выбрасываться с парашютом. Двухместный учебно-тренировочный вариант самолета с увеличенным размахом крыла и без пульсирующего воздушно-реактивного двигателя имел наименование «Рейхенберг» I. Одноместный учебно-тренировочный вариант с пульсирующим воздушно-реактивным двигателем и посадочной лыжей, но без боевой части имел наименование «Рейхенберг» II. Пилотируемый самолет-снаряд с боевой частью и без посадочной лыжи имел наименование «Рейхенберг» III. На заводе в Данненбурге 175 беспилотных самолетов-снарядов были переоборудованы в пилотируемые самолеты-снаряды, которые, однако, в боевых условиях не применялись.

  
   
Мессершмит Ме-328В

   июнь 1944
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Me-328A, установленный на Дорнье Do-217E-2 для испытаний на планирование
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Самолет Me-328B
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Самолет Ме-328В был спроектирован в начале 1943 г. как недорогой скоростной истребитель и штурмовик. Заказ на разработку самолета был сдан планеростроительной фирме «Якоб Швейер». Первоначальный вариант самолета Ме-328А предполагалось использовать как легкий истребитель-перехватчик. Однако изменение тактических потребностей привело к отказу от перехватчика в пользу штурмовика, получившего обозначение Ме-328В. Самолет Ме-328В имел деревянную конструкцию, сбрасываемое после взлета шасси и убирающуюся посадочную лыжу. Силовая установка самолета состояла из двух пульсирующих воздушно-реактивных двигателей Аргус As-014 с тягой 400 кг каждый. Самолет мог нести одну 500-килограммовую бомбу, подвешенную на бомбодержателе под фюзеляжем.

   Первый опытный образец самолета, имевший обозначение Me-328V-1, был построен в начале 1944 г. с целью испытаний его как планера. При испытаниях этот самолет устанавливался на бомбардировщике Дорнье Do-217E-2, который поднимал его в воздух; там он отделялся от носителя. Было построено несколько опытных образцов самолета, и один из них с пульсирующими воздушно-реактивными двигателями As-014 совершил первый полет в июне 1944 г. Чрезмерная вибрация, вызванная работой пульсирующего воздушно-реактивного двигателя, привела к разрушению самолета, и дальнейшие работы над ним были прекращены. Вместо него был предложен новый вариант самолета Ме-328С только с одним турбореактивным двигателем Юнкерс-Юмо 004B-2.

   Ме-328В был рассчитан на максимальную скорость 805 км/час у земли и 695 км/час на высоте 3000 м. С бомбой 500 кг скорость полета у земли уменьшалась до 730 км/час. Дальность полета составляла 530 км, а с подвешенной бомбой – 490 км. Расчетный практический потолок был равен 4000 м, скороподъемность у земли с бомбой – 12 м/сек, взлетный вес – 3640 кг. Размеры: размах крыла 8,2 м, длина самолета 7,2 м, площадь крыла 8,5 м2.

  
   
Нортроп МХ-324

   июль 1944
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Экспериментальный самолет MX-324 с жидкостно-реактивным двигателем, мощность которого была недостаточна для полета на большой скорости

   В сентябре 1942 г. фирма «Нортроп» приступила к осуществлению идеи применения жидкостно-реактивного двигателя для истребителя типа летающее крыло, будучи в полном неведении относительно того, что подобная машина была несколько ранее успешно испытана в Германии. В 1943 г. ВВС США выдали фирме заказ на разработку такого самолета. Фирма начала с обширной программы исследования устойчивости и управляемости аппарата с помощью трех планеров, представлявших собой модели разрабатываемого самолета в натуральную величину. Поскольку размеры кабины при обычном положении летчика лимитировали толщину крыла, то в интересах снижения лобового сопротивления было решено разместить летчика в лежачем положении. Этот самолет, известный под обозначением МХ-324, с жидкостно-реактивным двигателем XCAL-200, работающим на моноэтил-анилине и красной дымящей азотной кислоте совершил свой первый полет 5 июля 1944 г.

   Самолет МХ-324 был построен главным образом с целью исследования возможности применения на самолетах жидкостно-реактивных двигателей. Жидкостно-реактивный двигатель XCAL-200, установленный на этом самолете, при собственном весе 194 кг развивал тягу только 90 кг. При первых испытательных полетах самолет ХМ-324 с помощью истребителя Локхид Р-38 «Лайтнинг» забуксировывался на высоту 2400 м и после отделения от буксировщика совершал самостоятельный полет с включенным двигателем, работавшим в течение 5 мин.

   Самолет МХ-324 имел размах крыла около 9 м и неубирающееся шасси, заключенное в обтекатели. Жидкостно-реактивный двигатель с четырьмя баллонами для сжатого воздуха и двумя баками для топлива размещался внутри крыла. Было проведено несколько успешных полетов с работающим двигателем. Вследствие весьма малой тяги двигателя летные характеристики самолета были невысокими, а продолжительность помета – чрезвычайно малой. Предложение об установке более мощного ЖРД не было принято вследствие ограниченности места на самолете для размещения топливных баков с целью обеспечения достаточной для проведения летных испытаний продолжительности полета,

  
   
Юнкерс Ju-287V-1

   август 1944
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Ju-287V-1 – первый в мире средний реактивный бомбардировщик, в конструкции которого было использовано большое количество агрегатов и узлов самолетов различных типов.

   Самолет Юнкерс Ju-287V-1 представлял собой интересную конструкцию. Он являлся первым совершившим полет средним реактивным бомбардировщиком. В стремлении увеличить критическое число Маха и одновременно избежать срыва потока на концах крыла, имеющего место у крыльев с прямой стреловидностью, крылу самолета была придана обратная стреловидность.

   Работы по созданию самолета Ju-287 были начаты летом 1943 г. С целью сокращения времени постройки опытного образца Ju-287V-1 в его конструкции были использованы основные части уже испытанных самолетов. В частности, был использован фюзеляж самолета Хейнкель Не-177, хвостовое оперение самолета Юнкерс J и-188 и шасси захваченного самолета Конвэр B-24. Таким образом, у самолета новым было только крыло, установленное в средней части фюзеляжа, имевшее размах 20 л, площадь 58,2 м2 и обратную стреловидность 20°. Силовая установка самолета состояла из четырех турбореактивных двигателей Юнкерс-Юмо 004В с тягой 900 кг каждый. При взлете в качестве ускорителей использовались четыре жидкостно-реактивных двигателя Вальтер 501, каждый из которых развивал тягу по 1200 кг в течение 40 сек.

   Самолет Ju-287V-1 совершил первый полет 16 августа 1944 г. с аэродрома Брандис около Лейпцига. Во время летных испытаний самолет развил скорость 645 км/час. Взлетный вес самолета составлял 20 000 кг, вес пустого самолета – 12 500 кг. Второй опытный образец Ju-287V-2 с силовой установкой из шести турбореактивных двигателей BMW 003А-1 и первый серийный образец Ju-287V-3 к концу войны находились в стадии постройки. Самолет Ju-287V-3 должен был иметь максимальную скорость 860 км/час и дальность полета 6650 км с бомбовой нагрузкой 3000 кг. Самолет должен был иметь убирающееся шасси. Силовая установка самолета должна была состоять из шести турбореактивных двигателей, четыре из которых устанавливались попарно в гондолах под крылом, а два – по бортам фюзеляжа.

  
   
Oka

   сентябрь 1944
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Пилотируемый самолет-снаряд «Ока» 11 с ЖРД
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«Ока» 22 с турбореактивным двигателем
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«Ока» 22 с турбореактивным двигателем

   
Самолет «Oka» (по-японски «цветок вишни») – одноместный пилотируемый самолет-снаряд с жидкостно-реактивным двигателем был предназначен для использования летчиками-смертниками («камикадзе»). Первый полет на самолете был совершен в сентябре 1944 г. Силовая установка самолета состояла из трех ракетных двигателей (Тип 4 Mk.1 модель 20), развивавших суммарную тягу около 800 кг в течение 8-10 сек. Боевая часть самолета, вес которого составлял 1200 кг, снаряжалась тринитроанизолом. Обычно самолет «Oka» модель 11 подвешивался к бомбардировщику Мицубиси G4M2, частично скрываясь в его бомболюке, и отделялся от него в районе цели. После отделения от носителя на высоте 8200 м самолет «Oka» 11 мог планировать на расстоянии 80 км со скоростью 370 км/час. На конечном участке траектории включались двигатели и скорость увеличивалась до 855 км/час. При пикировании под углом 50° максимальная скорость составляла 990 км/час. Размеры: размах крыла 5 м, длина самолета 6,1 м, площадь крыла 6 м2. Взлетный вес 2140 кг, вес пустого самолета 440 кг. С сентября 1944 г. по март 1945 г. было построено 755 самолетов «Oka» 11.

   Самолет «Oka» 11 был заменен в производстве самолетом «Oka» 22, имевшим один турбореактивный двигатель Tsu-II. «Ока» 22 имел взлетный вес 1450 кг (пустая машина весила 545 кг), размах крыла – 4,1 м, длину – 6,9 м, площадь крыла – 4,05 м2.

   Дальнейшим развитием этой конструкции явился легкий истребитель «Oka» 43, спроектированный под турбореактивный двигатель Ne-20 с тягой 475 кг. Взлет самолета «Ока» 43 должен был осуществляться с катапульты. Его вооружение должно было состоять из двух 20-мм пушек. Размах крыла самолета «Oka» 43 был увеличен до 8 м, длина самолета была равна 8,15 м и взлетный вес – 2500 кг.

   Учебно-тренировочный вариант самолета «Oka», не имевший силовой установки, обозначался MXY7. В боевых действиях во время второй мировой войны нашел применение только самолет-снаряд «Oka» 11.

  
   
Юнкерс JU-248V-1

   сентябрь 1944
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Ju-248-l, являвшийся развитием самолета Me-163С и получивший в дальнейшем обозначение Me-263А. Самолет был готов для серийного производства в конце второй мировой войны

   
Самолет Ju-248 представлял собой истребитель-перехватчик с ракетным двигателем. Он являлся дальнейшим развитием сконструированного Липпишем самолета Мессершмит Ме-163С, в конструкцию которого фирмой «Юнкерс» были внесены значительные изменения, улучшившие его летные характеристики. В августе 1944 г. на заводе фирмы «Юнкерс» в Дессау была закончена постройка единственного опытного образца самолета, получившего обозначение J U-248V-1. В этом же месяце самолет был испытан в полете с неработающим двигателем. Летные испытания самолета с работающим двигателем были начаты в конце сентября 1944 г. После проведения предварительных летных испытаний дальнейшие работы над самолетом были переданы фирме «Мессершмит», и самолет получил обозначение Ме-263, однако постройка следующих опытных образцов не была закончена.

   Самолет Ju-248V-1 имел полностью конструктивно измененный фюзеляж с большим удлинением, чем у самолета Me-163С. Посадочная лыжа была заменена трехколесным шасси (с носовым колесом). Шасси опытного образца самолета было неубирающимся, однако на серийных самолетах должно было быть полностью убирающееся шасси. Общая емкость крыльевых и фюзеляжных топливных баков была рассчитана на 1610 л окислителя («Т-штофф») и 840 л горючего («С-штофф»).

   Установленный на самолете ЖРД Вальтер 109-509Сс вспомогательной крейсерской камерой имел максимальную тягу 2000 кг. Запас топлива обеспечивал работу двигателя в течение 15 мин. при скорости полета 795 км/час. Максимальная скорость полета равнялась 945 км/час, скороподъемность у земли – 60 м/сек., а на высоте 10 200 м – 165 м/сек. Взлетный вес самолета был равен 5300 кг, вес пустого самолета – 2200 кг. Вооружение самолета состояло из двух 30-мм пушек Mk.l08. Летчик размещался в герметической бронированной кабине. Размеры самолета: размах крыла 9,5 м; длина 7,9 м, площадь крыла 17,8 мг.

  
   
Хейнкель Не-162А-1

   декабрь 1944
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Не-162А-1, предшественник современных легких истребителей. Самолет должен был поступить на вооружение в конце второй мировой войны

   
Известный под наименованием «Фольксегер» самолет Не-162 был построен в течение 69 дней. Заказ на разработку конструкции был сделан 29 сентября 1944 г., а опытный образец, получивший обозначение Не-162А-1, уже 6 декабря 1944 г. совершил первый полет. Самолет Не-162 был создан как истребитель-перехватчик. Его конструкция была рассчитана на массовое производство с помощью неквалифицированной рабочей силы с использованием недефицитных материалов. Самолет Не-162 имел смешанную конструкцию, его силовая установка состояла из одного турбореактивного двигателя BMW 003А-1 с тягой 800 кг, установленного в гондоле над фюзеляжем позади кабины летчика. Было запланировано ежемесячно выпускать по нескольку тысяч самолетов Не-162А-1, но построено только 116.

   Самолет Не-162А-1 был вооружен двумя 30-мм пушками Mk.108. При взлетном весе 2500 кг самолет имел максимальную скорость 835 км/час на высоте 6000 м и 785 км/час у земли. Продолжительность полета у земли на режиме максимальной тяги составляла 20 мин., а на высоте 11 000 м – 57 мин. Дальность полета на высоте 11 000 м составляла 660 км. Скороподъемность у земли была равна 21,4 м/сек. Самолет имел следующие размеры: длину 9,1 м, размах крыла 7,25 м, площадь крыла 11,2 м2.

   Было спроектировано несколько вариантов самолета Не-162, в том числе: вариант с комбинированной силовой установкой BMW 003Р, состоящей из турбореактивного и жидкостно-реактивного двигателей (установка должна была увеличить максимальную скорость самолета у земли до 1000 км/час), вариант с турбореактивным двигателем BMW 003E-1 (должен был обладать максимальной скоростью у земли 880 км/час) и вариант с турбореактивным двигателем Юнкерс-Юмо 004D или Е. Проектировался также вариант со стреловидным крылом и турбореактивным двигателем Хейнкель HeS011 и варианты с одним пульсирующим воздушно-реактивным двигателем Аргус As-044, имеющим тягу 500 кг, и двумя пульсирующими воздушно-реактивными двигателями As-014 с тягой 355 кг каждый.

   Первая эскадрилья (JG84), вооруженная самолетами Не-162А-1 и базировавшаяся на аэродроме Лек в Шлезвиг-Голштинии, к концу второй мировой войны была на грани окончания подготовки для боевых действий.

  
   
Хортон Ho-IXV-2

   январь 1945
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Самолет Но-IXV-2 без консолей крыла

   
[image: bin00000222.jpeg]
   

Самолет Go 229V-3
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Истребитель-бомбардировщик Хортон Но-IX с двумя турбореактивными двигателями представлял собой летающее крыло. С целью образования пространства для кабины летчика и двух турбореактивных двигателей хорды крыла в его центральной части были увеличены. Продольное и поперечное управление самолетом осуществлялось посредством элевонов, а боковое управление – посредством «тормозных рулей» типа спойлеров, установленных снизу и сверху крыла.

   На первом опытном образце самолета Ho-IX V-1 предполагалось использовать два турбореактивных двигателя BMW 003А-1 с тягой 800 кг каждый. Однако в связи с тем, что эти двигатели не были еще готовы, самолет был построен как планер, летные испытания которого были начаты в 1944 г. немецким авиационным научно-исследовательским институтом в Ораниенберге. Второй опытный образец самолета с двумя турбореактивными двигателями Юнкерс-Юмо 004В с тягой по 860 кг, получивший обозначение Ho-IXV-2, совершил первый полет в январе 1945 г. После успешных первоначальных летных испытаний фирме «Гота» в Фридрихсроде был сдан заказ на головную серию в 30 самолетов. Серийный самолет должен был получить обозначение Гота Go-229. Однако Ho-IXV-2 после двух часов летных испытаний потерпел аварию, а постройка первого серийного образца Go-229V-3 еще не была закончена, когда разработка этого самолета была прекращена.

   Самолет Гота Go-229 имел следующие расчетные летные характеристики: максимальную скорость полета у земли 945 км/час, скороподъемность у земли 21,8 м/сек, практический потолок 15 800 м. Максимальный взлетный вес самолета при бомбовой нагрузке 2000 кг составлял 8500 кг. Вооружение самолета состояло из четырех 30-мм пушек Mk.108. Размах крыла был равен 16 м, площадь крыла – 52,5 м2.

  
   
Мак-Доннэл «Фантом»

   январь 1945
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XFD-1 «Фантом» первый американский палубный истребитель
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Серийный самолет FH-1
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Реактивный истребитель Мак-Доннэл «Фантом», сконструированный для боевых действий на море, был первым американским самолетом, совершившим взлет с палубы авианосца (21 июля 1946 г., авианосец «Франклин Д. Рузвельт»).

   Фирма «Мак-Доннэл» в 1942 г. начала предварительные исследования конструкции одноместного реактивного палубного истребителя. Фирмой были рассмотрены схемы истребителя с восемью турбореактивными двигателями диаметром 242 мм, с шестью турбореактивными двигателями диаметром 280 мм, четырьмя турбореактивными двигателями диаметром 364 мм и двумя турбореактивными двигателями диаметром 495 мм. В результате была выбрана схема самолета с двумя турбореактивными двигателями, и в январе 1943 г. фирма «Мак-Доннэл» получила заказ от ВМС США на разработку палубного истребителя.

   Опытный образец самолета XFD-1 с двумя турбореактивными двигателями Вестингауз J-30-WE, развивавшими тягу 620 кг каждый и установленными у оснований консолей крыла, совершил первый полет 25 января 1945 г. Меньше чем через три месяца, 7 марта 1945 г., фирма получила заказ от ВМС США на производство 100 самолетов. В связи с окончанием второй мировой войны этот заказ был сокращен до 60 самолетов. Первый серийный самолет, получивший обозначение FH-1 «Фантом», был сдан заказчику в конце 1946 г. Весь заказ был выполнен 27 мая 1948 г.

   Самолет FH-1 имел два турбореактивных двигателя Вестингауз J-30-WE-20 с тягой 730 кг каждый. Максимальная скорость самолета составляла 810 км/час на высоте 12 000 м, дальность полета была равна 1100 км и могла быть увеличена до 2240 км за счет подвески подфюзеляжного сбрасываемого топливного бака. Самолет имел следующие данные: практический потолок 13 100 м, взлетный вес 4550 кг, вес пустого самолета 3940 кг, размах крыла 12,4 м и длину 11,8 м.

  
   
Белл XP-83

   февраль 1945
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Первый опытный образец американского тяжелого истребителя дальнего действия XP-83

   
Белл XP-83 можно считать первым самолетом из класса тяжелых одноместных истребителей дальнего действия и одновременно первой попыткой в США разрешить проблему увеличения радиуса действия реактивных истребителей, что было существенным недостатком самолетов того времени. Стремление к максимальному увеличению емкости основных топливных баков, явившееся определяющим моментом в конструкции самолета XP-83, обусловило создание фюзеляжа с большим внутренним объемом. Емкость основных топливных баков, равная 4150 л, обеспечивала дальность полета 2770 км на высоте 9000 м. Дальность могла быть увеличена до 3280 км за счет установки вспомогательных сбрасываемых баков общей емкостью 1135 л.

   Один из двух опытных образцов самолета XP-83 совершил первый полет 25 февраля 1945 г. Самолет XP-83 в основных чертах был идентичен своему предшественнику, самолету Белл Р-59А. Силовая установка самолета состояла из двух турбореактивных двигателей Дженерал электрик J-33-GF-5 с тягой 1800 кг каждый, установленных в гондолах у оснований консолей крыла по обеим сторонам фюзеляжа. Двигатели были расположены вблизи продольной оси самолета, что обеспечивало возможность полета при одном работающем двигателе, не вызывая заслуживающего внимания рыскания.

   Максимальная скорость самолета составляла 910 км/час у земли и 840 км/час на высоте 13 700 м; скороподъемность у земли равнялась 28,8 м/сек.

   Самолет XP-83 имел нормальный взлетный вес 9800 кг, перегрузочный взлетный вес самолета с бомбовой нагрузкой 900 кг составлял 12 300 кг. Размеры самолета: длина 13,7м, высота 4,65ж; размах крыла 16,1 м, площадь крыла 40 м2. Самолет предполагалось вооружить шестью 12,7-мм пулеметами «Браунинг», которые могли быть заменены четырьмя 20-мм или 37-мм пушками. Существовал также проект вооружения самолета двадцатью 12,7-мм пулеметами.

  
   
Бахэм Ва-349А «Наттэр»

   март 1945
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Пилотируемый самолет-снаряд Бахем Ва-349А «Наттэр». Успешных пилотируемых полетов осуществить не удалось

   
Проектирование самолета Ва-349А «Наттэр» было начато в августе 1944 г. фирмой «Бахэм». Самолет представлял собой дешевый истребитель-перехватчик однократного применения. Самолет был снабжен жидкостно-реактивным двигателем Вальтер HWK 109-509А, работающим на двухкомпонентном топливе. Его вооружение состояло из 33 неуправляемых реактивных снарядов R4M или 24 снарядов «Фён».Самолет запускался почти с вертикально направленной катапульты длиной около 24 м. Взлет осуществлялся с помощью четырех пороховых ускорителей, установленных по бортам задней части фюзеляжа.

   Предполагалось, что самолет Ва-349А будет наводиться на бомбардировщики противника с наземных пунктов управления посредством подачи команд по радио. Однако в пределах прямой видимости цели летчик должен был самостоятельно осуществлять наведение самолета на цель, открывать огонь реактивными снарядами и затем выбрасываться из машины с парашютом. Одновременное этим двигатель должен был отделяться от фюзеляжа и спускаться на землю с парашютом, с тем чтобы его можно было использовать вторично. Самолет Ва-349А без основного жидкостно-реактивного двигателя совершил первый беспилотный полет 18 декабря 1944 г. Самолет был запущен с помощью пороховых стартовых ускорителей. Всего было произведено десять таких полетов. 25 февраля самолет Ва-349А был запущен без летчика, но с установленным жидкостно-реактивным двигателем. После этого был осуществлен взлет пилотируемого самолета, однако при этом самолет был разрушен.

   Самолет Ва-349А имел взлетный вес 2180 кг, максимальную скорость 865 км/час, скороподъемность 182 м/сек. Продолжительность полета самолета составляла 2 мин. Был построен второй вариант самолета Ва-349В, имевший большую продолжительность полета. Силовая установка самолета Ва-349В состояла из жидкостно-реактивного двигателя Вальтер HWK 109-509D, имеющего крейсерскую камеру сгорания. Продолжительность полета этого самолета с работающим двигателем составляла 4,36 мин., максимальная скорость – 1000 км/час на высоте 5000 м и скороподъемность – 190 м/сек. Размеры: размах крыла 3,95 м, длина 6,5 м, площадь крыла 4,8 м2.

  
   
Накадзима J8N1 «Кикка»

   август 1945
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Первый из двух опытных образцов единственного испытывавшегося в Японии истребителя «Кикка» с турбореактивным двигателем. Самолет был разработан на базе немецкого Ме-262

   
Самолет Накадзима J8N1 «Кикка» (по-японски «священный цветок») был единственным истребителем с силовой установкой из газотурбинных реактивных двигателей, построенных в Японии во время второй мировой войны. Самолет «Кикка» проектировался фирмой «Накадзима» в сотрудничестве с авиационным научно-исследовательским институтом ВМС в соответствии с тактико-техническими требованиями к истребителю-бомбардировщику с двумя турбореактивными двигателями, предложенными ВМС в декабре 1944 г. Конструкция самолета «Кикка» во многих отношениях обнаруживала сильное влияние конструкции немецкого самолета Ме-262, вариант которого с небольшими изменениями строился в Японии в конце войны под обозначением Ki-201 «Карю» (по-японски «огненный дракон»). Главной чертой самолета «Кикка» являлась простота его конструкции.

   Постройка первого из двух опытных образцов была окончена 25 июня 1945 г. Первый полет на этом самолете был совершен 7 августа 1945 г. летчиком-испытателем капитан-лейтенантом Такаока с авиабазы ВМС Кисадзуру. Этот полет, продолжавшийся 11 мин., был успешным, однако вовремя второго полета (11 августа) самолет был разрушен. Второй опытный образец был построен, однако в полете не испытывался. Позднее он был вывезен в США. В феврале 1945 г. был сдан заказ на серийное производство самолета «Кикка». Было запланировано в период июль – сентябрь 1945 г. построить 94 самолета. Однако повреждение заводов при бомбардировках и отсутствие материалов не позволили выпустить ни одного самолета.

   Самолет «Кикка» имел два турбореактивных двигателя Ne-20 с тягой 478 кг, являвшихся уменьшенными вариантами немецкого двигателя BMW003. Максимальная расчетная скорость самолета составляла 675 км/час на высоте 6000 м; дальность полета была равна 550 км. Самолет имел взлетный вес 3550 кг (пустой весил 2300 кг). Размеры самолета: размах крыла 9,65 м (со сложенными консолями 5,3 м), длина 9,25 м, площадь крыла 13,2 мг.

  
   
Нортроп XP-79В

   сентябрь 1945
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Самолет Нортроп XP-79В для таранных атак. Летчик располагается в кабине в лежачем положении. Самолет был разрушен в первом полете

   Во время второй мировой войны советские и японские летчики применяли таранные атаки самолетов противника. Возможности применения такой тактики рассматривались также в Германии. Самолет XP-79В являлся уникальным в том смысле, что он был первым самолетом, специально спроектированным для таранной атаки. Эта машина создана на базе проектов самолетов XP-79 и XP-79А с одним турбореактивным двигателем Вестингауз J-30-WE, являвшихся вариантами конструкции самолета МХ-324 с жидкостно-реактивным двигателем. Однако самолет XP-79В имел другое назначение и отличался по конструкции. Первый полет самолета состоялся 12 сентября 1945 г., однако во время полета летчик потерял управление и самолет был разрушен.

   Самолет XP-79В имел сварную конструкцию, целиком выполненную из магниевых сплавов. Силовая установка его состояла из двух турбореактивных двигателей Вестингауз J-30-WE с тягой 520 кг каждый. Летчик размещался в кабине в лежачем положении, что должно было позволять выполнение маневров, вызывающих перегрузки до 12 g. Самолет XP-79В предполагалось использовать в воздушных боях для нанесения таранных ударов по хвостовому оперению самолетов противника передней кромкой крыла, которая для этой цели была выполнена из толстых листов магниевого сплава. Кроме того, самолет был вооружен четырьмя 12,7-мм пулеметами.

   Самолет XP-79В имел взлетный вес 3940 кг, длину 4,28 м размах крыла 11,6 м. Необычной особенностью системы управления самолета являлось применение рулей «клапанного» типа для управления машиной относительно вертикальной оси. На концах крыла были установлены трубы с овальным поперечным сечением. Для создания момента рыскания проходное сечение одной из труб перекрывалось специальным клапаном. Для обеспечения боковой устойчивости на самолете было установлено два киля на гондолах двигателей, хотя проектом был предусмотрен только один киль. Самолет имел четырехколесное убирающееся шасси. Кабина летчика находилась в центральной утолщенной части крыла. Расчетная максимальная скорость составляла 815 км/час.

   




   
Конвэр YP-81

   декабрь 1945
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YP-81 – первый боевой самолет с комбинированной силовой установкой, состоявшей из турбовинтового и турбореактивного двигателей

   
Самолет YP-81, являющийся первым боевым самолетом с силовой установкой, состоящей из турбовинтового и турбореактивного двигателей, был спроектирован в соответствии с тактико-техническими требованиями ВВС США к истребителю патрулирования и сопровождения дальнего действия. Проблема дальности полета, трудно разрешимая для реактивных истреби» тел ей того времени, на этом самолете была решена путем применения турбовинтового двигателя на крейсерском режиме полета и дополнительного использования тяги турбореактивного двигателя при взлете и в воздушном бою. Самолет YP-81 совершил первый полет 21 декабря 1945 г.

   Самолет YP-81 по своей схеме был подобен самолету XP-81, совершившему первый полет 2 февраля 1945 г., и отличался от него главным образом силовой установкой. Вместо поршневого двигателя Роллс-Ройс «Мерлин», выпускаемого фирмой «Паккард», на нем в носовой части фюзеляжа был установлен турбовинтовой двигатель Дженерал электрик XT-31-GE-3 с четырехлопастным воздушным винтом. Мощность турбовинтового двигателя составляла 2300 л.с. плюс дополнительная реактивная тяга, равная, 270 кг. В хвостовой части фюзеляжа был установлен турбореактивный двигатель Дженерал электрик J-33-GE-5 производства фирмы «Аллисон», имеющий тягу 1900 кг. Воздухозаборники для турбореактивного двигателя были расположены по бокам фюзеляжа.

   Комбинированная силовая установка обеспечивала самолету дальность полета 4000 км при крейсерской скорости 440 км/час на высоте 7600 м. Вес самолета был чрезвычайно велик. Нормальный и максимальный взлетный вес были соответственно равны 8850 кг и 11 200 кг. Максимальная скорость полета при работе обоих двигателей достигала 775 км/час у земли и 825 км/час на высоте 9000 м; скороподъемность у земли была равна 27 м/сек. Летные характеристики самолета YP-81 лишь незначительно превосходили летные характеристики имевшихся в то время истребителей сопровождения с поршневыми двигателями, в связи с чем заказ на 13 истребителей YP-81 был аннулирован. Самолет YP-81 имел следующие размеры: размах крыла 15,4 м, длина 13,6 м, высота 4,1 м, площадь крыла 39,4 м2.

  
   
Як-15/17 «Фезэр»

   конец 1945
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Истребитель Як-17, разработанный на базе истребителя Я к-15. В вооруженных силах НАТО он именуется «Фезэр»

   
Первый спроектированный в Советском Союзе реактивный истребитель Як-15 носит отпечаток той спешки, с которой советская авиационная промышленность пыталась использовать немецкие турбореактивные двигатели, взятые в качестве трофеев в конце второй мировой войны. Самолет Як-15, появившийся, по-видимому, в конце 1945 г., представлял собой самолет Як-9 с поршневым двигателем, который был приспособлен для установки турбореактивного двигателя Юнкерс-Юмо 004В с тягой 900 кг. Турбореактивный двигатель был установлен снизу фюзеляжа под главным лонжероном крыла. Воздухозаборник двигателя находился в носовой части фюзеляжа, а реактивное сопло – под фюзеляжем у задней кромки крыла. Нижняя часть фюзеляжа была защищена от горячих газов обшивкой из жаростойкого сплава.

   Этот самолет, сохранивший шасси с хвостовым колесом, был пущен в производство под обозначением Як-15 и в 1946 г. поступил на вооружение частей ВВС. Было разработано несколько усовершенствованных вариантов самолета. Один из них, Як-17, представлял собой двухместный переходной учебно-тренировочный самолет, в котором обучаемый располагался во второй кабине, расположенной впереди кабины летчика-инструктора. Изменение положения центра тяжести обусловило необходимость установки шасси с носовым колесом. Основные стойки шасси были передвинуты к заднему лонжерону крыла. Переднее колесо убиралось в обтекатель на носовой части фюзеляжа. Было также конструктивно изменено вертикальное хвостовое оперение.

   Успех, этой модификации ускорил разработку одноместного истребителя, который сохранил носовое колесо и новую конструкцию вертикального оперения. Если предположить, что выпускавшийся в Советском Союзе турбореактивный двигатель Юмо 004В развивал тягу около 900 кг, то можно считать, что истребитель Як-17 имел максимальную скорость около 830 км/час. Размах крыла приблизительно равнялся 9,4 м, длина самолета – 9,1 м.

  
   
Рипаблик F-84 «Тандэрджет»

   февраль 1946
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Опытный образец XP-84 «Тандэрджет»

   
[image: bin00000246.jpeg]
   

Самолет YP-84-5-RE «Тандэрджет», проходивший войсковые испытания
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Самолет F-84B-I-RE из головной серии
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F-84D с усиленным крылом
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F-84E «Тандэрджет» с 32 реактивными снарядами HVAR калибра 127 мм
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F-84G-1-RE
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F-84G
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Летом 1944 г. фирма «Рипаблик» приступила изучению возможности приспособления истребителя F-47 «Тандэрболт» с поршневым двигателем под реактивную тягу. Намечалось установить в нижней части его фюзеляжа турбореактивный двигатель с осевым компрессором. В ноябре 1944 г. было, однако, решено прекратить работы по переделке самолета F-47 и спроектировать новый самолет с турбореактивным двигателем Дженерал электрик J-35, снабженным осевым компрессором. Опытный образец самолета, получивший обозначение XP-84, был построен в декабре 1945 г. и совершил первый полет 28 февраля 1946 г. Самолет XP-84 имел удлиненный фюзеляж, в носовой части которого находился воздухозаборник, позволявший максимально использовать преимущество прямолинейного движения воздушного потока в осевом компрессоре. Второй опытный образец самолета был построен в августе 1946 г. Через месяц, 7 сентября 1946 г., на этом самолете была показана рекордная для США скорость полета, равнявшаяся 980 км/час.

   Среднерасположенное крыло самолета XP-84 имело удлинение 5,1. Такая величина удлинения являлась компромиссной между низшим значением, соответствующим меньшему лобовому сопротивлению, и высшим значением, соответствующим большей дальности полета. Профиль крыла имел постоянную по размаху относительную толщину, равную 12%. Проектная удельная нагрузка на крыло составляла 244 кг/ м2. Фюзеляж самолета имел исключительно хорошую аэродинамическую форму и сравнительно большое удлинение. Простое круглое отверстие воздухозаборника находилось в носу фюзеляжа. Идущий от него воздухопровод раздваивался, огибая кабину, и подходил к двигателю J-35, установленному в средней части фюзеляжа. Выхлоп отработанных газов осуществлялся через длинную трубу, проложенную в хвостовой части фюзеляжа. Такая компоновка самолета не позволяла разместить большой запас топлива в фюзеляже, но зато она обеспечивала низкое лобовое сопротивление. Недостаток места в фюзеляже для размещения топлива компенсировался большим внутренним объемом крыла, имеющим сравнительно большую относительную толщину профиля, обусловленную необходимостью убирания шасси. В крыле самолета были размещены основные топливные баки.

   На двух опытных образцах самолета XP-84 были установлены турбореактивные двигатели Дженерал электрик J-35-GE-7 с тягой 1700 кг, а 13 самолетов головной серии с обозначением YP-84, предназначенные для войсковых испытаний, были оснащены более мощными турбореактивными двигателями Аллисон J-35-A-17 с тягой 1800 кг. На этих самолетах было также установлено шесть 12,7-мм пулеметов M2. На первом производственном образце, обозначенном F-84B, было установлено катапультируемое сиденье летчика и более скорострельный пулемет М3 (1200 выстрелов в минуту по сравнению с 850 выстрелами в минуту). Кроме того, на самолете F-84B были установлены убирающиеся приспособления для запуска реактивных снарядов. По заказу ВВС США было построено 500 таких самолетов. Самолет F-84B имел максимальную скорость у земли 960 км/час, скороподъемность у земли – 29 м/сек, взлетный вес – 7200 кг; пустой самолет весил 4150 кг.

   Дальнейшим развитием самолета явился истребитель F-84C, на котором был установлен турбореактивный двигатель J-35-А-13 и усовершенствованный бомбосбрасыватель. Всего был построен 191 самолет F-84C из заказанных 409 самолетов. После этого было начато производство самолета F-84D, обладавшего усиленной конструкцией крыла, топливной системой, приспособленной для эксплуатации в зимних условиях, и установленным на шарнирах отсеком для пулеметов. Всего было построено 318 самолетов F-84D. В связи с появлением двигателя J-35-A-17 с тягой 2270 кг самолет F-84 «Тандэрджет» был переконструирован с целью установки на нем нового более мощного двигателя. Самолет новой модели F-84E имел фюзеляж, удлиненный на 0,38 м. Топливные баки на концах крыла имели стабилизаторы, обеспечивавшие полную маневренность самолета. Конструкция самолета была усилена с целью увеличения допустимых перегрузок. Установка подвесных сбрасываемых топливных баков на бомбодержателях под крылом емкостью по 870 л каждый позволила увеличить боевой радиус действия самолета с 1350 до 1600 км. Взлетный вес самолета был увеличен до 7600 кг, вес пустого самолета – до 5000 кг. При применении двух стартовых ускорителей «Джато» допускалась перегрузка до 10 900 кг.

   После постройки 120 самолетов F-84E «Тандэрджет» производство было переключено на модель F-84G, на которой был установлен турбореактивный двигатель J-35-A-29 с тягой 2540 кг. Одновременно с моделью F-84G была разработана модель F-84F'co стреловидным крылом; последняя модель описана на стр. 186. Производство самолета F-84G продолжалось до июля 1953 г. К этому времени было построено 4457 самолетов «Тандэрджет» различных модификаций. На самолете F-84G было установлено оборудование для дозаправки топливом в воздухе посредством жесткой телескопической системы фирмы «Боинг». Приемник топлива расположен на левой консоли крыла. Во время одного из испытательных полетов самолет F-84G при четырех дозаправках топливом в полете продержался в воздухе 12 час. 5 мин.

   Самолет F-84G имеет нормальный взлетный вес 8200 кг, пустой самолет весит 5200 кг. Максимальная скорость полета самолета у земли 970 км/час; максимальный боевой радиус 1350 км. При подвеске под крылом двух сбрасываемых топливных баков емкостью 870 л каждый боевой радиус действия увеличивается до 1600 км. Самолеты F-84G могли быть оборудованы для подвески под крылом 32 неуправляемых реактивных снарядов калибра 127 мм или 2 неуправляемых реактивных снарядов калибра 292 мм и 16 неуправляемых снарядов калибра 127 мм. F-84G являлся первым истребителем-бомбардировщиком ВВС США, о котором было объявлено, что он способен нести тактическое атомное оружие. Размеры самолета F-84G: длина 11,7 м, высота 3,9 м, размах крыла 11 м.

   Самолет F-84G состоит на вооружении ВВС США, Франции, Италии, Голландии, Бельгии, Дании, Норвегии, Турции, Португалии, гоминдановского Китая и Югославии.

  
   
МиГ-9

   НАЧАЛО 1946
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МиГ-9 – один из первых русских реактивных истребителей. Самолет имел два турбореактивных двигателя

   Самолет МиГ-9 являлся одним из первых реактивных истребителей, сконструированных в Советском Союзе, и первым самолетом с двумя турбореактивными двигателями, поступившими на вооружение ВВС Советского Союза. МиГ-9, сконструированный А. И. Микояном и М. И. Гуревичем, демонстрировался публично в 1947 г., и поэтому можно предположить, что первый полет на самолете был совершен в начале 1946 г. Силовая установка опытного образца самолета, очевидно, состояла из двух трофейных турбореактивных двигателей Юнкерс-Юмо 004В.

   Истребитель с двумя турбореактивными двигателями является с точки зрения безопасности полета значительно более надежным, чем истребитель с одним двигателем, однако выбор схемы с двумя двигателями для легкого одноместного истребителя-перехватчика, каким являлся самолет МиГ-9, по-видимому, был обусловлен отсутствием в то время в Советском Союзе достаточно мощного турбореактивного двигателя, который мог обеспечить требуемые летные характеристики самолета. Расположение двигателей рядом под центропланом крыла и использование коротких выхлопных труб позволяют предполагать влияние немецких конструкций на проект самолета МиГ-9. Расположение обоих двигателей непосредственно у оси самолета позволяет совершать полет на одном двигателе с целью увеличения дальности полета. Выбор схемы установки двигателей с короткими выхлопными трубами обусловлен стремлением сократить до минимума потери в тяге. С целью предохранения нижней части фюзеляжа от влияния струи выхлопных газов обшивка нижней части фюзеляжа была выполнена из толстых листов металла.

   Помимо силовой установки, самолет МиГ-9 отличался от других советских истребителей также конструкцией шасси с носовым колесом. На серийных истребителях МиГ-9 устанавливались производившиеся в Советском Союзе модели немецкого турбореактивного двигателя Юмо 004В. Максимальная скорость самолета МиГ-9 приблизительно равнялась 950 км/час. Самолет имел примерно следующие размеры: размах крыла 10,6 м, длину 10 м.

  
   
Дуглас XB-43

   май 1946

   

[image: bin00000256.jpeg]
   

Первый американский реактивный бомбардировщим XB-43
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YB-43, использовавшийся в качестве летающей лаборатории для испытаний
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XB-43

   
Самолет Дуглас XB-43 являлся первым американским легким реактивным бомбардировщиком. Первый полет самолета имел место в мае 1946 г. Силовая установка самолета состояла из двух турбореактивных двигателей Дженерал электрик J-35-GE-3, помещенных внутри фюзеляжа, с тягой 1700 кг каждый. Воздухозаборники коробчатой формы были расположены по бортам фюзеляжа. Выхлоп отработанных газов осуществлялся через трубу в хвостовой части фюзеляжа. Самолет XB-43 был построен на базе опытного бомбардировщика XB-42 с поршневыми двигателями и имел ряд характерных особенностей. Экипаж самолета состоял из двух человек, сиденья которых были расположены рядом, причем для каждого из них имелся отдельный фонарь кабины. Новым был способ убирания шасси. Главные колеса шасси убирались назад в углубления по бокам фюзеляжа. Такой способ убирания шасси позволил применить крыло с тонким ламинарным профилем.

   Было построено два опытных образца самолета, второй из которых получил обозначение YB-43. На самолете была достигнута максимальная скорость 810 км/час и высота 11 600 м. Максимальная дальность полета составляла 2240 км. Взлетный вес самолета был равен 15 900 кг.

   Летные характеристики самолета XB-43, полученные при испытаниях, соответствовали проектным, однако на некоторых режимах полета самолет оказался неустойчив, в связи с чем заказов на его производство от ВВС не поступило. Второй опытный образец YB-43 с 1948 по 1953 г. использовался как летающая лаборатория в летно-испытательном центре ВВС. При испытаниях на самолете YB-43 обычно вместо одного из его двигателей устанавливался двигатель, подвергающийся летным испытаниям. В частности, на этом самолете проходил летные испытания двигатель J-47 с целью определения минимального расхода масла через двигатель, необходимого для его надежной работы. Самолет YB-43 применялся также для испытаний герметизированных маслобаков и оборудования для запуска двигателей.

   Самолеты XB-43 и YB-43 имели следующие размеры: размах крыла 21,7 м, длину 15,7 м, высоту 7,4 м.

  
   
Де Хэвилленд D.Н. 108

   май 1946
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Первый экспериментальный самолет DH. 108
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Третий самолет DH. 108
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Третий самолет DH. 108

   
Самолет DH.108 был спроектирован и построен главным образом с целью исследования проблемы устойчивости и управляемости самолетов со стреловидным крылом. Первый из трех экспериментальных самолетов DH.108 имел фюзеляж серийного истребителя «Вампир» и силовую установку, состоящую из одного турбореактивного двигателя Де Хэвилленд «Гоблин» 2 с тягой 1360 кг. Первый полет был совершен 15 мая 1946 г. DH. 108 имел длину 7,5 м, размах крыла 11,9 м. Стреловидность крыла составляла 43°. На передней кромке крыла были расположены нерегулируемые щелевые предкрылки, что ограничивало максимальную скорость полета 560 км/час.

   Если первый образец самолета был построен с целью исследования проблем устойчивости и управляемости при малых скоростях полета, то второй образец был построен с целью исследования этих характеристик при больших скоростях полета. Соответственно с этим на самолете были установлены убирающиеся щелевые предкрылки и более мощный турбореактивный двигатель «Гоблин» 4 с тягой 1590 кг. Третий опытный образец самолета был предназначен для продолжения программы испытаний на больших скоростях полета. На нем был установлен турбореактивный двигатель «Гоблин» 5 с тягой 1640 кг и внесен ряд других конструктивных изменений. В частности, была удлинена носовая часть фюзеляжа, переконструирован фонарь кабины, установлены автоматически управляемые щелевые предкрылки, бустерное управление и катапультируемое сиденье.

   На третьем опытном образце самолета 12 апреля 1948 г. был установлен международный рекорд скорости 974 км/час при полете по замкнутому кругу, на дистанции 100 км. 6 сентября 1948 г. на этом самолете была впервые в Англии достигнута сверхзвуковая скорость, соответствующая 1,02 Ма, при пикировании с 12 000 до 9 000 м. Самолет DH.108 имел смешанную конструкцию. Продольное и поперечное управление самолетом осуществлялось с помощью элевонов. Для уменьшения взлетной и посадочной скоростей на задней кромке крыла были установлены щитки.

  
   
Супермарин «Аттакер»

   июль 1946
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Опытный образец тип 392 «Аттакер»
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Палубный истребитель-бомбардировщик «Аттакер» FB.2
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Палубный истребитель-бомбардировщик «Аттакер» FB.2

   
Самолет «Аттакер» разработан в соответствии с тактико-техническими требованиями для одноместного истребителя с турбореактивным двигателем Роллс-Ройс «Нин» и крылом с ламинарным профилем, примененным на истребителях «Спитфайр» с поршневым двигателем. В начале 1945 г. были представлены дополнительные тактико-технические требования на палубный вариант истребителя. Была начата разработка трех опытных образцов – одного для ВВС и двух палубных для авиации ВМС. Сухопутный опытный образец с фирменным обозначением тип 392 совершил первый полет 27 июля 1946 г. Опытный образец палубного истребителя с фирменным обозначением тип 398 совершил первый полет 17 июня 1947 г. Последний самолет отличался большим ходом амортизаторов шасси, наличием спойлеров и посадочного крюка. Третий опытный образец, также палубный истребитель, отличался от второго опытного образца увеличенными отверстиями воздухозаборников и смещенным назад на 0,336 м крылом.

   На сухопутный истребитель заказа от военно-воздушных сил не поступило, тогда как палубный истребитель «Аттакер» был принят на вооружение авиации ВМС и в ноябре 1949 г. на его производство был выдан заказ. Первый серийный образец самолета впервые поднялся в воздух 4 апреля 1950 г. Поступившие на вооружение варианты палубного истребителя назывались: «Аттакер» F.1 и «Аттакер» FB.1. Последний мог быть вооружен бомбами и неуправляемыми реактивными снарядами, подвешиваемыми под крылом. Оба самолета были снабжены турбореактивными двигателями «Нин» 3 с тягой 2320 кг. За двумя первыми последовал вариант FB.2 с двигателем «Нин» 102 и фонарем кабины с металлическим обрамлением. Тридцать шесть самолетов «Аттакер» в сухопутном варианте (тип 538) было построено для ВВС Пакистана и 145 – для ВМС. «Аттакер» FB.2 имел максимальный взлетный вес 7900 кг; пустой самолет весил 4500 кг. Максимальная скорость у земли была равна 945 км/час. Скороподъемность у земли при полетном весе 5250 кг составляла 32,4 м/сек. Размеры самолета: длина 11,4 м, высота 3,2 м, размах крыла 11,2 м, площадь крыла 21 м2.

  
   
Чансвоут F6U-1 «Пират»

   октябрь 1946
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Первый самолет XF6U-1 с удлиненной хвостовой частью фюзеляжа для форсажной камеры
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Третий самолет XF6U-1
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Серийный самолет F6U-1

   
Самолет F6U-1 «Пират» являлся легким одноместным палубным истребителем, опытный образец которого, XF6U-1, совершил первый полет 2 октября 1946 г. Силовая установка первых трех опытных образцов самолета XF6U-1 состояла из одного турбореактивного двигателя Вестингауз J-34-WE-22 с тягой 1360 кг. Подвод воздуха к двигателю осуществлялся через воздухозаборники в основаниях консолей крыла, а выхлоп – через выхлопную трубу снизу в хвостовой части фюзеляжа. Позднее этот двигатель был заменен двигателем J-34-WE-30A с системой дожигания фирмы «Солар», помещенным в удлиненной хвостовой части фюзеляжа. Максимальная статическая тяга с дожиганием составляла 1900 кг. Первый из серии 30 самолетов F6U-1 с такой же силовой установкой был поставлен в июле 1949 г. и последний – в феврале 1950 г.

   Серийный самолет F6U-1 «Пират» отличался от опытных образцов XF6U-1 рядом особенностей: площадь крыла самолета была увеличена за счет больших зализов на задней кромке в месте соединения крыла с фюзеляжем, занимающих приблизительно четверть размаха крыла; площадь вертикального оперения также была увеличена за счет установки надфюзеляжного гребня и небольших дополнительных килей вблизи концов стабилизатора. В носовой части фюзеляжа были установлены четыре 20-мм пушки. Нормальный взлетный вес самолета был равен 5150 кг. Максимальная скорость полета при включенной системе дожигания составляла 890 км/час. Дальность полета с основным запасом топлива была равна 1200 км. При установке сбрасываемых топливных баков на концах крыла дальность полета увеличивалась до 1600 км.

   Для обшивки самолета был широко применен «Металит», представляющий собой трехслойные панели, которые состояли из двух наружных листов из прочных алюминиевых сплавов, приклеенных к внутреннему слою из бальзы. Такая обшивка, увеличивая жесткость конструкции, позволяла уменьшить вес самолета за счет сокращения необходимого числа нервюр стрингеров. Кроме того, такая обшивка исключала появление морщин и неровностей на поверхности фюзеляжа. Самолет F6U-1 имел следующие размеры: размах крыла 10 м, длину 11,5 м, высоту 3,95 м.

  
   
Сюд-Уэст S.O. 6000 «Тритон»

   ноябрь 1946
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S.O. 6000-03
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S.O.6000-04 «Тритон»
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S.O.6000 «Тритон» явился первым совершившим полет реактивным самолетом французской конструкции. Проектирование самолета было начато в 1943 г. и осуществлялось втайне от немецких оккупационных войск. Самолет «Тритон» первоначально проектировался как летающая лаборатория для испытаний турбореактивного двигателя Рато SRA-1 с тягой 1440 кг, однако в процессе проектирования назначение самолета было пересмотрено, и он был построен как двухместный учебно-тренировочный самолет с сиденьями, расположенными рядом. Опытный образец совершил первый полет 11 ноября 1946 г. Силовая установка самолета состояла из турбореактивного двигателя Юнкерс-Юмо 004B-2 с тягой 900 кг.

   Самолет имел очень большой овальный в сечении фюзеляж, который мог быть использован для установки турбореактивных двигателей различных типов. На последующих четырех опытных образцах самолета предполагалось установить турбореактивные двигатели Роллс-Ройс «Дервент» 5 с тягой по 1590 кг, однако позднее было решено использовать турбореактивные двигатели Испано-Сюиза «Нин» 101 с тягой 2200 кг. Установка двигателя «Нин» потребовала изменения конструкции воздухозаборников и' воздухопроводов. На первом опытном образце самолета с двигателем Юмо воздухозаборник был расположен внизу носовой части фюзеляжа «акулья пасть». На втором опытном образце S.0.6000-04 с двигателем «Нин», совершившем первый полет 19 марта 1948 г., были установлены дополнительные воздухозаборники по бортам фюзеляжа позади кабины. На последующих опытных образцах (S.0.6000-03 и др.) были оставлены только боковые воздухозаборники, воздухозаборник же в носовой части фюзеляжа был ликвидирован.

   Самолет S.O. 6000-04 имел максимальную скорость полета у земли 950 км/час и крейсерскую скорость на высоте 10 000 м – 855 км/час. Скороподъемность у земли была равна 50 м/сек, практический потолок – 12 000 м. Взлетный вес самолета составлял 4700 кг, пустой самолет весил 3200 кг. Размеры самолета: длина 10,4 м, размах крыла 10 м, площадь крыла 15,1 м2.

  
   
Норт Америкен FJ-1 «Фьюри»

   ноябрь 1946
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FJ-1 «Фьюри».

   
Самолет FJ-1 «Фьюри» заслуживает быть упомянутым как предшественник истребителей типа F-86 «Сэйбр». Проект самолета был отобран из нескольких проектов одноместного палубного истребителя-перехватчика, представленных фирмой в ВМС США. В январе 1945 г. фирме был сдан заказ на постройку трех опытных образцов истребителя XFJ-1 (N.A.134), а 18 мая

   1945 г. – на производство серий из 100 самолетов FJ-1 (N. А. 141). Одновременно для ВВС было заказано той опытных образца сухопутного варианта истребителя под обозначением XF-86.

   Первый опытный образец самолета XFJ-1 совершил полет 27 ноября

   1946 г. На самолете был установлен турбореактивный двигатель Аллисон J-35-A-5 с тягой 1820 кг. Вначале 1947 г. на самолете была достигнута скорость, соответствующая 0,87 Ма и являвшаяся в то время максимальной скоростью, достигнутой в США на истребителе. Заказанная серия самолетов FJ-1 была сокращена до 30 самолетов. Первый из этих самолетов был поставлен в ВМС в 1947 г. Серийный образец самолета отличался от опытного наличием больших зализов в месте соединения передних кромок крыла с фюзеляжем. Сухопутный вариант самолета XF-86 был рассчитан на достижение максимальной скорости 930 км/час на высоте 13 700 м, однако эти данные не удовлетворяли требованиям ВВС США, что привело к полному изменению конструкции самолета.

   Самолет FJ-1 «Фьюри» имел максимальную скорость 910 км/час и скороподъемность у земли 26 м/сек. Дальность полета самолета с основным запасом топлива, равным 1740 л. составляла 1550 км. При подвеске двух сбрасываемых топливных баков на концах крыла емкостью по 640 л дальность полета могла быть увеличена до 2500 км. Вооружение самолета состояло» из шести 12,7-мм пулеметов. Взлетный вес самолета был равен 5780 кг, размах крыла – 11,6 м, длина – 10,3 м.

  
   
Райен XF2R-1

   ноябрь 1946
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XF2R-1 – первый в мире палубный истребитель с турбовинтовым двигателем

   
Самолет Райен XF2R-1 (модель 29) – одноместный экспериментальный истребитель – был построен на базе истребителя Райен FR-1 «Файерболл» (модель 28), которых было выпушено 65 штук. Силовая установка FR-1 состояла из установленного в носовой части фюзеляжа поршневого двигателя, предназначенного для полета на крейсерском режиме, и турбореактивного двигателя Дженерал электрик J-31-GE-3 с тягой 730 кг, расположенного в хвостовой части фюзеляжа. На самолете же XF2R-1 вместо поршневого двигателя был установлен турбовинтовой двигатель Дженерал электрик XT-31-GE-2.

   Крыло самолета XF2R-1 было таким же, как и у самолета FR-1, однако установка турбовинтового двигателя потребовала увеличения длины фюзеляжа, а применение четырехлопастного воздушного винта с большим диаметром, увеличившего крутящий момент, потребовало также увеличения площади вертикального оперения. На самолете была установлена более мощная модель турбореактивного двигателя J-31, развивающая тягу 910 кг. Турбовинтовой двигатель, установленный на самолете, имел мощность на валу 2300 л.с. и дополнительную реактивную тягу 270 кг. Самолет XF2R-1 совершил первый полет в ноябре 1946 г. В самом начале летных испытаний на самолете была достигнута высота 11 900 м, являвшаяся в то время неофициальным рекордом для самолетов с турбовинтовыми двигателями.

   Предполагалось, что на крейсерском режиме полета на самолете XF2R-1 должен работать только турбовинтовой двигатель, а турбореактивный двигатель должен использоваться для увеличения скорости в воздушном бою. Максимальная скорость полета самолета при работе обоих двигателей составляла 800 км/час. Самолет мог набирать высоту 3000 м приблизительно за 2 мин. и высоту 11 900 м за 23 мин. Взлетный вес самолета был равен 5000 кг. Размеры самолета: длина 11 м, размах крыла 12,2 м, площадь крыла 25,5 м2. Для хранения на авианосце консоли крыла самолета складывались посредством гидравлического механизма. Размах крыла со сложенными консолями составлял 5,3 м.

  
   
Белл X-1

   декабрь 1946
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Белл Х-1В
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Белл Х-1А
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Самолет Белл Х-1 предназначен для исследования проблем полета на сверхзвуковых скоростях. Первый полет на самолете Х-1 с работающим двигателем был совершен 9 декабря 1946 г.; самолет был запущен со специально оборудованного бомбардировщика B-29. Силовая установка самолета состоит из одного четырехкамерного жидкостно-реактивного двигателя Риэкшен моторс XLR-11-RM-5, каждая из камер которого развивает тягу 680 кг. Камеры двигателя могут работать одновременно или раздельно. Х-1 являлся первым пилотируемым самолетом, на котором была превышена скорость звука. 15 октября 1947 г. на нем была достигнута скорость, соответствующая 1,46 Ма (1550 км/час) на высоте 21 800 м.

   Вследствие задержки в разработке турбонасосной системы подачи топлива на самолете Х-1 использовалась газобаллонная система подачи топлива, работающая на сжатом азоте. Продолжительность работы двигателя на режиме максимальной тяги, равная 2,5 мин., была недостаточной для достижения проектной скорости полета 2720 км/час на высоте 24 400 м. Х-1 имел запас топлива 2300 кг и стартовый вес 6100 кг. Размеры самолета: длина 9,45 м, высота 3,26 м, размах крыла 8,55 м. Всего было построено три самолета Х-1.

   Второй образец самолета Х-1 А отличался от Х-1 наличием выступающего за контуры фюзеляжа фонаря кабины вместо верхнего остекления кабины. Фюзеляж самолета был удлинен на 1,4 м с целью размещения в нем дополнительных баков для топлива, запас которого был увеличен на 2680 кг. Вместо газобаллонной системы подачи топлива была установлена турбонасосная. Продолжительность работы двигателя на режиме максимальной тяги возросла до 4,2 мин. Взлетный вес самолета был увеличен до 8200 кг, а вес самолета без топлива – до 3180 кг. Посадочная скорость с выпущенными закрылками и шасси составляла 240 км/час. 16 декабря 1953 г. на Х-1 А была достигнута скорость полета, соответствующая 2,5 Ма (2640 км/час) на высоте 21 300 м и установлен новый рекорд высоты, равный 27 400 м.

   Следующий образец – Х-1В – предназначен для исследования проблем аэродинамического нагрева. Был заказан также самолет Х-1С, однако он не был построен. Самолет X-1D был разрушен 23 августа 1951 г. перед началом его испытаний.

  
   
Мак-Доннэл «Бэнши»

   январь 1947
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Опытный образец XF2Н-1 «Бэнши»
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F2H-3
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F2H-4 – последний серийный образец

   
Палубный истребитель «Бэнши» проектировался с целью замены в авиации ВМС палубного истребителя FH-1 «Фантом». Опытный образец XF2H-1 совершил первый полет 11 января 1947 г. В мае 1947 г. был выдан заказ на производство 56 самолетов F2H-1, первый из которых совершил полет 10 августа 1949 г. Силовая установка самолета F2H-1 состояла из двух турбореактивных двигателей Вестингауз J-34-WE-22 с тягой по 1360 кг. На втором серийном образце самолета F2H-2 были установлены турбореактивные двигатели J-34-WE-34 с тягой по 1470 кг. Длина фюзеляжа самолета F2H-2 была увеличена с 11,9 до 12,3 м, что позволило увеличить запас горючего на 670 л. На концах крыла были установлены несбрасываемые топливные баки емкостью по 755 л, за счет которых размах крыла увеличился с 12,6 до 13,7 м.

   Было заказано 188 самолетов F2H-2, включая 14 ночных истребителей F2H-2-2N, первый из которых совершил полет в августе 1949 г. В апреле 1952 г. был выдан дополнительный заказ на 146 истребителей F2H-2. Кроме того, было построено 58 самолетов-фоторазведчиков F2H-2P.\ ^

   Дальнейшим развитием самолета явился палубный всепогодный истребитель дальнего действия F2H-3. Длина фюзеляжа самолета F2H-3 по сравнению с длиной фюзеляжа самолета F2H-2 была увеличена на 0,79 м с целью установки двух дополнительных топливных баков. Всего было построено 175 самолетов F2H-3 с двигателями J-34-WE-34. Следующим серийным образцом самолета явился палубный всепогодный истребитель F2H-4, на котором устанавливались двигатели J-34-WE-38. Внешне этот самолет не отличался от самолета F2H-3. Было построено 55 самолетов F2H-4, последний из которых был поставлен в октябре 1953 г. Самолет F2H-4 имел максимальную скорость полета у земли, равную 980 км/час, скороподъемность у земли – 46 м/сек., практический потолок – 17 000 м и дальность полета – 3200 км. Взлетный вес самолета был равен около 8600 кг. Вооружение самолета состояло из четырех 20-мм пушек. Самолеты F2H-3 и F2H-4 отличались от F2H-1 и F2H-2 также увеличенной площадью хвостового оперения.

  
   
SAAB-21R

   март 1947
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SAAB-21 рядом со своим предшественником – SAAB-21A с поршневым двигателем
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SAAB-21A 
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SAAB-21A со съемной установкой на восемь пулеметов

   
Одноместный истребитель SAAB-21 является уникальным в том отношении, что он был единственным в мире самолетом, который выпускался в Серии как с поршневым, так и с турбореактивным двигателем. Производство истребителя SAAB-21 с поршневым двигателем Даймлер-Бенц DB 605В мощностью 1475 л. с, выпускаемым в Швеции фирмой SFA, было начато в 1943 г. Было построено более 400 самолетов моделей J-21А и А-21А-3. После приобретения Швецией турбореактивных двигателей Де Хэвилленд «Гоблин» было построено три опытных образца самолета с этими двигателями вместо поршневых. Первый из этих самолетов совершил полет 10 марта 1947 г.

   Однако было бы неправильным рассматривать самолет с турбореактивным двигателем SAAB-21R просто реактивным вариантом самолета SAAB-21A. Поскольку двигатель «Гоблин» имел больший диаметр, чем двигатель DB605B, то потребовалось переконструировать заднюю часть фюзеляжа. Воздухозаборники для двигателя были расположены в виде карманов на боках в месте перехода узкой передней части фюзеляжа в более широкую заднюю часть. Вследствие изменения направления силы тяги потребовалась некоторая модификация конструкции шасси. Конструкция хвостового оперения была также изменена. 3

   Из заказанных 120 истребителей этого типа было построено только 60 самолетов в двух вариантах: J-21RA с двигателем Де Хэвилленд «Гоблин» D. Gn. 2, имеющим тягу 1360 кг, и SAAB-21RB с двигателем «Гоблин» 3, выпускавшимся в Швеции фирмой SFA (его тяга 1500 кг). Самолет SAAB-21 RB имел максимальную скорость полета у земли 830 км/час и скороподъемность у земли 23,4 м/сек. Вооружение самолета состояло из одной 20-мм пушки и четырех 13,2-мм пулеметов. Кроме того, под фюзеляжем в специальном обтекателе могли устанавливаться дополнительно восемь 13,2-мм пулеметов. Размеры самолета: длина 10,1 м, высота 2,94 м и размах крыла 11,4 м.

  
   
Норт Америкен B-45 «Торнадо»

   Март 1947
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Легкий бомбардировщик B-45А «Торнадо»
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Разведывательный самолет RB-45C
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Самолет Норт Америкен B-45 «Торнадо» явился первым американским многомоторным тактическим бомбардировщиком и первым американским четырехмоторным реактивным самолетом, совершившим полет. Самолет B-45 разработан на базе одного из проектов бомбардировщика с поршневыми двигателями. Опытный образец самолета XB-45 (N. А. 130) совершил первый полет 17 марта 1947 г. Силовая установка самолета состояла из четырех турбореактивных двигателей Аллисон J-35-A-4 с тягой по 1820 кг, расположенных попарно в гондолах под крылом самолета.

   На первой серии самолетов B-45А были установлены турбореактивные двигатели Дженерал электрик J-47-GE-9 с такой же тягой. Было построено для ВВС США 96 бомбардировщиков B-45А. После прекращения производства бомбардировщика B-45А было начато производство второго серийного образца B-45С, силовая установка которого состояла из двух турбореактивных двигателей J-47-GE-13 с тягой по 2360 кг и двух двигателей J-47-GE-15, оборудованных системой впрыска воды, позволяющей кратковременно увеличивать тягу до 2720 кг. Было построено 10 бомбардировщиков B-45С и 33 разведывательных бомбардировщика RB-45C. RB-45C имел измененную носовую часть, в которой было расположено 5 фото установок.

   Экипаж бомбардировщика B-45С состоял из трех человек. Максимальная бомбовая нагрузка самолета составляла 9000 кг. Оборонительное вооружение самолета состояло из двух 12,7-мм пулеметов, установленных в хвосте самолета. Нормальный взлетный вес самолета составлял приблизительно 37 600 кг. Максимальная скорость самолета у земли была равна 880 км/час, практический потолок достигал 12 200 м и боевой радиус действия – около 1900 км. Размеры самолета: длина 22,6 м, высота 7,65 м, размах крыла 27,4 м.

   Бомбардировщик B-45 представлял собой переходную ступень в развитии американских реактивных бомбардировщиков и по своей схеме недалеко ушел от поршневого бомбардировщика. Часть самолетов B-45А «Торнадо» была переоборудована в скоростные самолеты – буксировщики, предназначенные для буксировки цельнометаллических мишеней фирмы «Чанс Воут». с размахом крыла 6 м. Другая же часть B-45А была переоборудована в летающие лаборатории для летных испытаний двигателей.

  
   
Конвэр XB-46

   апрель 1947
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Бомбардировщик XB-46 с исключительно обтекаемым фюзеляжем большого удлинения. Был построен только один самолет

   
Самолет Конвэр XB-46 (модель 109) являлся экспериментальным средним бомбардировщиком с чрезвычайно чистыми аэродинамическими формами. В 1945 г. ВВС США было заказано три опытных образца бомбардировщика, однако был построен только один самолет, который совершил первый полет 2 апреля 1947 г. и был передан для испытаний в ВВС в начале 1948 г. Во время летных испытаний на самолете был совершен полет с аэродрома Райт-Филд в Оклахоме со средней скоростью 855 км/час.

   Вытянутый фюзеляж самолета с овальным поперечным сечением имел цельнометаллическую конструкцию с клепанной впотай работающей обшивкой. Длина фюзеляжа была равна 32,4 м. Экипаж самолета, состоявший из трех человек, размещался в герметическом отсеке фюзеляжа впереди передней кромки крыла. Первый и второй летчики размещались один позади другого, а штурман-бомбардир – – в носу фюзеляжа. Тонкое высокорасположенное крыло самолета имело размах 34,5 м. Силовая установка самолета состояла из четырех турбореактивных двигателей Дженерал электрик J-31-GE-3 с тягой 1820 кг каждый, выпускаемых фирмой «Аллисон». Двигатели расположены попарно в гондолах под крылом приблизительно на расстоянии четверти размаха крыла от фюзеляжа. Бомбоотсек, расположенный в фюзеляже, был рассчитан на максимальную бомбовую нагрузку 9000 кг. На самолете была предусмотрена возможность установки дистанционно-управляемого стрелково-пушечного вооружения для защиты задней полусферы.

   Тонкое с большим удлинением крыло в комбинации с аэродинамически высококачественным фюзеляжем обеспечило самолету хорошие летные характеристики на больших высотах. Максимальная скорость самолета была равна 900 км/час и практический потолок – 13 100 л. Дальность полета с бомбовой нагрузкой 3620 кг составляла около 4000 км. Взлетный вес самолета был равен 41 200 кг, вес пустого самолета – 21 800 кг. Однако заказ на серийное производство бомбардировщика B-46 не был выдан. При летных испытаниях бомбардировщика XB-47 были получены лучшие летные характеристики, и ему было отдано предпочтение.

  
   
Дуглас D-558-1 «Скайстрик»

   май 1947

   

[image: bin00000292.jpeg]
   


[image: bin00000293.jpeg]
   


[image: bin00000294.jpeg]
   

Экспериментальный самолет D-558-1

   

Экспериментальный самолет D-558-1 «Скайстрик», проектирование которого было начато в 1945 г., был построен по заказу ВМС для исследования и измерения аэродинамических нагрузок на самолет в полете при больших дозвуковых скоростях, изучение которых в то время было недоступно при помощи аэродинамических труб. Один из трех находившихся в постройке экспериментальных самолетов «Скайстрик» совершил первый полет 28 мая 1947 г. Через три месяца, 20 августа 1947 г., на самолете был установлен мировой рекорд скорости, равный 1025 км/час; через пять дней этот рекорд был увеличен до 1040 км/час. *

   Силовая установка самолета состояла из одного турбореактивного двигателя Аллисон J-35-A-23 с тягой 1820 кг, который позднее был заменен двигателем J-35-А-11 с тягой 2270 кг. Самолет имел крыло ламинарного профиля с относительной толщиной 10% и удлинением 4,15. На самолете была установлена измерительная и записывающая аппаратура общим весом 290 кг, в том числе аппаратура для автоматической записи давлений, измеряемых в 400 точках на поверхности крыла фюзеляжа и хвостового оперения. Для измерения напряжений в трех точках крепления крыла и трех точках крепления хвостового оперения к фюзеляжу были установлены тензометры. Для обеспечения летчику возможности оставить машину в случае аварии носовая часть фюзеляжа самолета была сбрасываемой.

   В основе конструкции самолета «Скайстрик» лежали устаревшие принципы. При взлетном весе 4450 кг удельная нагрузка на крыло, равная 316 кг/ м2, была низка для высокоскоростного экспериментального самолета. Все три самолета «Скайстрик» использовались для летных исследований Национальным совещательным комитетом по авиации (НАКА) для различных летных исследований.

   Самолет «Скайстрик» имел максимальную скорость полета 1042 км/час. Размеры самолета: длина 10,7 м, размах крыла 7,65 м, площадь крыла 14 м2.

  
   
Мартин XB-48

   июнь 1947
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Бомбардировщик XB-48

   
Самолет Мартин XB-48 (модель 223), представлявший собой опытный бомбардировщик, являлся типичным тяжелым реактивным самолетом, характерным для периода перехода от поршневых двигателей к реактивным. По своей схеме самолет XB-48 был близок к поршневым бомбардировщикам. Будучи разработанным на базе проекта бомбардировщика с поршневым двигателем, XB-48 мало чем отличался от обычного самолета. Необычным являлось только шасси «велосипедного» типа, две основные стойки которого с двойными колесами были расположены спереди и сзади бомбоотсека; два вспомогательных крыльевых колеса служили для стабилизации самолета при рулежке.

   Самолет XB-48 разрабатывался в соответствии с теми же тактико-техническими требованиями, что и бомбардировщик Боинг XB-47. Первый полет самолета XB-48 состоялся 22 июня 1947 г. Силовая установка самолета состояла из выпускаемых фирмой «Аллисон» шести турбореактивных двигателей Дженерал электрик J-35-GE, расположенных по три в общих гондолах под крылом. Высокорасположенное крыло самолета с ламинарным профилем имело размах 33 м и площадь 121 м2. Фюзеляж самолета имел овальное поперечное сечение с большой площадью миделя. Длина фюзеляжа 26,2 м. Экипаж самолета состоял из трех человек, размещающихся в кабине, расположенной в носовой части фюзеляжа. Бомбоотсек самолета рассчитан на максимальную бомбовую нагрузку 9000 кг при небольшой дальности полета. Была предусмотрена возможность установки дистанционно-управляемого стрелково-пушечного вооружения для защиты задней полусферы.

   Взлетный вес самолета XB-48 был равен 46 500 кг, пустой самолет весил 26 600 кг. Максимальная скорость равнялась 790 км/час, дальность полета с запасом топлива 18 900 л и бомбовой нагрузкой 3640 кг – 4000 км, практический потолок – 13 100 м, взлетная дистанция до набора высоты 15 м – 1580 м, посадочная скорость при посадочном весе 32 400 кг – 170 км/час. По своим летным характеристикам бомбардировщик незначительно превосходил имевшиеся в то время поршневые бомбардировщики, в связи с чем заказов от ВВС на его производство не поступило.

  
   
Як-23 «Флора»

   середина 1947
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Як-23 (в вооруженных силах НАТО назван «Флора»)

   
Одноместный истребитель Як-23 имел большое «родственное» сходство с истребителем Як-15/17. Факт одновременного существования истребителя Як-23 с более совершенным самолетом МиГ-15 можно, очевидно, объяснить тем, что первый был пущен в серийное производство в порядке страховки на тот случай, если истребитель МиГ-15, имевший ряд необычных в то время особенностей, оказался бы неудачным.

   Опытный образец самолета Як-23 совершил первый полет, по-видимому, летом 1947 г. Силовая установка самолета состояла из одного турбореактивного двигателя Роллс-Рой с»Дервент» 5 с тягой 1590 кг, полученного из Англии.

   Если на истребителе Як-15 турбореактивный двигатель с осевым компрессором, имеющий небольшой диаметр, был расположен в нижней части фюзеляжа под основным лонжероном крыла, то на истребителе Як-23 турбореактивный двигатель с центробежным компрессором должен был быть расположен перед основным лонжероном крыла в передней части фюзеляжа, увеличивая поперечное сечение последней. Выхлопная труба двигателя была расположена под фюзеляжем и имела небольшую длину, что в совокупности с малой длиной воздухопровода, подводящего воздух к двигателю, должно было обеспечить минимальные потери в тяге двигателя. Крыло самолета имело трапециевидную форму в плане. Основные колеса шасси убирались в фюзеляж, и крыло было использовано для размещения топливных баков.

   Конструкция самолета Як-23, по-видимому, была цельнометаллической из легких сплавов. Самолет предположительно обладал высокой маневренностью. Его летные характеристики были сравнительно высоки. Максимальная скорость самолета составляла около 975 км/час. Существенным недостатком истребителя являлся плохой обзор летчика вперед и вниз вследствие неудачного размещения кабины. В настоящее время истребитель Як-23 находится на вооружении ВВС балканских стран народной демократии. Примерные размеры самолета: размах крыла около 9 м, длина около 8,8 м.

  
   
МиГ-15 «Фолкэн»

   июль 1947
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Двухместные учебно-тренировочные самолеты У-МиГ-15 ВВС Чехословакии
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Серийный истребитель МиГ-15
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Истребители МиГ-17
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Одноместный истребитель-перехватчик МиГ-15 замечателен в том отношении, что стал первым серийным боевым реактивным самолетом со стреловидным крылом. Истребитель МиГ-15 является современником американского истребителя F-86 «Сэйбр», и сравнение этих истребителей представляет известный интерес. Своей конструкцией истребитель МиГ-15 много обязан немецким исследованиям аэродинамики стреловидных крыльев, проведенным во время второй мировой войны. В конструкции самолета заметно сильное немецкое влияние. Самолет МиГ-15 сконструирован А. И. Микояном и М. А. Гуревичем. Первоначально на самолете предполагалось установить турбореактивный двигатель с осевым компрессором, имеющий тягу 2000 кг. Возможно, он был создан на базе немецкого двигателя Юнкерс-Юмо 004Н. Но с получением из Англии в начале 1947 г. нескольких двигателей Роллс-Ройс «Нин» с тягой 2200 кг в конструкцию опытного самолета МиГ-15 были внесены существенные изменения с целью установки на нем двигателя «Нин» с центробежным компрессором. Первый полет самолета МиГ-15 с двигателем «Нин» состоялся 2 июля 1947 г.

   Как истребитель МиГ-15, так и двигатель «Нин» были пущены в серийное производство. Поставки самолетов МиГ-15 были начаты в 1948 г. Серийный образец самолета отличался от опытного образца рядом конструктивных изменений, в частности горизонтальное оперение с вершины киля было опущено несколько ниже и уменьшена длина хвостовой части фюзеляжа с целью укорочения выхлопной трубы и уменьшения потерь в тяге двигателя. На первом серийном образце самолета был установлен двигатель ВК-1 с тягой 2270 кг, в основном подобный двигателю Роллс-Ройс «Нин». Однако с 1950 г. на самолет стали устанавливать двигатель ВК-2, являющийся дальнейшим развитием двигателя ВК-1 и развивающий тягу 2700 кг, которая при впрыске воды может быть кратковременно увеличена до 3050 кг. На последующих образцах устанавливалось также более мощное вооружение, состоявшее из одной 37-мм пушки Н и двух 23-мм пушек НС, помещенных спереди в нижней части фюзеляжа.

   Самолет МиГ-15 имел сравнительно короткий фюзеляж круглого сечения обычной конструкции типа полумонокок. Воздухозаборник круглого сечения расположен в носу фюзеляжа. Воздухопровод, подводящий воздух к двигателю, раздваивается, огибая кабину летчика. Выхлоп отработанных газов осуществляется через короткую выхлопную трубу в хвостовой части фюзеляжа. Кабина летчика герметическая и снабжена катапультируемым сидением. Пушечное вооружение установлено на специальном лафете и может опускаться из фюзеляжа вниз на тросах с целью облегчения технического обслуживания и перезарядки. Среднерасположенное крыло самолета имеет относительную толщину 8% и стреловидность по передней кромке 42°. На задней кромке крыла расположены элероны и щелевые закрылки. На первых серийных самолетах на концах крыла, по-видимому, были установлены щелевые предкрылки, которые позднее были заменены четырьмя аэродинамическими гребнями на верхней поверхности крыла с целью предохранения от срыва потока на концах крыла. Трехколесное шасси самолета с носовым колесом имеет широкую колею основных колес, убирающихся в крыло.

   Основной запас топлива во внутренних топливных баках, составляющий около 1250 л, обеспечивает самолету продолжительность полета около 1 часа 10 мин. на высоте 9800 м. Было опубликовано много противоречивых сведений о летных данных истребителя МиГ-15 с двигателем ВК-2, однако наиболее вероятными представляются следующие: максимальная скорость полета 1090 км/час, скороподъемность у земли 53 м/сек, практический потолок 15 500 м, минимальная скорость с убранными закрылками и шасси 208 км/час, минимальная скорость с выпущенными закрылками и шасси 190 км/час. Продолжительность полета самолета может быть увеличена до 2 час. за счет подвески под крылом двух сбрасываемых топливных баков емкостью 600 л каждый. Размеры самолета: длина 11,1 м, высота 3,4 м, размах крыла 10,1 м, площадь крыла 17,3 мг. Вес пустого самолета равен 3780 кг, нормальный взлетный вес – 5150 кг и максимальный взлетный вес – 6500 кг.

   В настоящее время в эксплуатации находится несколько вариантов МиГ-15, включая учебно-тренировочный самолет, имеющий обозначение У-МиГ-15. Второе сиденье на самолете У-МиГ-15 для инструктора расположено сзади обычного сиденья летчика. Оба сиденья прикрываются одним общим фонарем кабины. Установка второго сиденья обусловила необходимость уменьшения емкости внутренних топливных баков, и самолет У-МиГ-15 обычно совершает полеты с подвесными топливными баками. Размеры самолета соответствуют размерам одноместного истребителя МиГ-15, а его летные данные аналогичны летным данным истребителя МиГ-15 с двигателем ВК-1. Были опубликованы сведения о том, что существует всепогодный вариант истребителя МиГ-15. В целях увеличения запаса горючего фюзеляж этого самолета значительно удлинен, длина консолей крыла также увеличена, концы крыла закруглены и в носу фюзеляжа над воздухозаборником установлена антенна радиолокатора с обтекателем. Дальнейшим развитием истребителя МиГ-15 является истребитель МиГ-17, находящийся в эксплуатации в истребительных частях ВВС. МиГ-17 имеет увеличенную на 6° по передней кромке стреловидность крыла, меньшую относительную толщину крыла и несколько измененное хвостовое оперение. По системе кодовых наименований, принятых в США и странах НАТО, самолет МиГ-15 получил наименование «Фолкэн» (сокол), а самолет МиГ-17 – «Фреско» (фреска).

  
   
Хоукер «Си Хоук»

   сентябрь 1947
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Хоукер P. 1040 – наземный предшественник палубного истребителя «Си Хоук»
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«Си Хоук» F.1 первых серий без посадочного крюка
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«Си Хоук» первых серий
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Серийный истребитель «Си Хоук» F.1 с посадочным крюком.
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«Си Хоук» F. 1
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«Си Хоук» F.B.3
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Разработка проекта одноместного палубного истребителя-бомбардировщика «Си Хоук» была начата в конце 1944 г., когда был выполнен эскизный проект сухопутного одноместного истребителя-перехватчика Р. 1040. Этот проект не был одобрен в военно-воздушных силах, однако в декабре 1945 г. он был рассмотрен в ВМС и принят для дальнейшей разработки в качестве палубного истребителя-перехватчика. В феврале 1946 г. было заказано три опытных образца самолета.

   Самолет Р. 1040 особенно подходил для применения на море. Он имел турбореактивный двигатель, расположенный в центральной части фюзеляжа. Воздухозаборники находились в корневых частях крыла, а выхлоп осуществлялся через выхлопные трубы, расположенные по бортам за задней кромкой крыла. Такая компоновка силовой установки позволила освободить большую часть фюзеляжа впереди и сзади двигателя для размещения топливных баков большой емкости, что обеспечивало истребителю радиус действия, сравнимый с радиусом действия поршневых истребителей того времени. Опытный образец самолета с нескладывающимися консолями крыла и без посадочного крюка совершил первый полет 2 сентября 1947 г. Второй опытный образец со складывающимися консолями крыла и посадочным крюком совершил первый полет осенью 1948 г. Первым поступил в серийное производство палубный истребитель «Си Хоук» F.1, на котором устанавливался турбореактивный двигатель Роллс-Ройс «Нин» 101 (R.N.2) с тягой 2270 кг. Первый серийный образец самолета «Си Хоук» F.1 был построен фирмой «Хоукер», а дальнейшее производство самолета было передано фирме «Армстронг-Уитворт».

   Серийный «Си Хоук» F. 1 несколько отличался от опытных образцов самолета. Размах его крыла был увеличен с 10,8 м до 11,9 м, что увеличило площадь крыла с 24,8 до 25,8 м2, была увеличена также площадь горизонтального хвостового оперения; фонарь кабины был переделан. Вторым серийным образцом самолета явился палубный истребитель «Си Хоук» F.2, имевший бустерное управление элеронами, и третьим – палубный истребитель – бомбардировщик «Си Хоук» FB.3, имеющий усиленную конструкцию крыла с целью обеспечения возможности подвески под крылом бомб и реактивных снарядов. Самолеты «Си Хоук» F.2 и FB.3 внешне подобны самолету «Си Хоук» F.I.

   Самолет «Си Хоук» представляет собой свободно-несущий моноплан красивой формы со среднерасположенным крылом. Общая длина самолета равна 12,1 м и высота – 2,64 м. Передняя и центральная части фюзеляжа имеют цельнометаллическую конструкцию типа полумонокок, усиленную продольной балкой коробчатого сечения и четырьмя лонжеронами. Хвостовая секция фюзеляжа имеет цельнометаллическую чисто монококовую конструкцию, причем основание киля является составной частью конструкции этой секции. Прочность фюзеляжа самолета рассчитана на взлет с помощью катапульты при опущенном хвосте самолета. Точка крепления самолета к тележке катапульты расположена снизу фюзеляжа. Вооружение самолета состоит из четырех 20-мм пушек Бритиш-Испано, расположенных снизу в передней части фюзеляжа. Герметическая кабина летчика расположена в носовой части фюзеляжа и оборудована катапультируемым сиденьем фирмы «Мартин-Бейкер». Расположение кабины вблизи носа фюзеляжа и выступающий высоко над поверхностью фюзеляжа фонарь кабины обеспечивают летчику хороший обзор при посадке на палубу авианосца.

   Двигатель «Нин» питается воздухом через большие воздухозаборники, расположенные в передних кромках толстых корневых частей крыла; два потока воздуха с малой скоростью поступают в общую камеру, находящуюся перед входом в двигатель. Выхлопная труба двигателя раздваивается и выводит рабочие газы через сопла, расположенные по бокам фюзеляжа позади задних кромок корневых частей крыла, толщина которых вдоль хорды постоянна. Дополнительная подача воздуха к двигателю осуществляется через пружинные лючки в стенках фюзеляжа. Система коротких труб для подачи воздуха и выхлопа, примененная на истребителе, существенно уменьшила потери тяги двигателя по сравнению с обычными длинными воздухопроводами и выхлопными трубами и позволила освободить много места в фюзеляже для размещения топливных баков, что обеспечило самолету «Си Хоук» радиус действия порядка 1100 км. Этот радиус действия может быть увеличен за счет подвески под крылом двух сбрасываемых топливных баков емкостью по 205 или по 410 л. На самолете установлено убирающееся шасси с носовым колесом. Главные колеса шасси убираются в фюзеляж, переднее колесо убирается вперед в носовую часть фюзеляжа.

   Среднерасположенное крыло самолета имеет толстую работающую обшивку. Консоли крыла крепятся к центроплану посредством двух шарнирных узлов с автоматическими замками и втулочного соединения в передней кромке крыла. Консоли крыла складываются вверх. Ширина самолета при сложенных консолях равна 4,08 м. На задней кромке крыла находятся элероны с бустерным управлением и гидравлически управляемые двухщелевые посадочные и тормозные закрылки. Под крылом самолета может подвешиваться различное авиационное вооружение. Максимальная скорость самолета «Си Хоук» равна приблизительно 1000 км/час, скороподъемность у земли 41 – 46 м/сек. Летом 1954 г. на самолете «Си Хоук» FB.3 был совершен перелет из Лондона в Амстердам за 23 мин. 39,7 сек. при средней скорости 915 км/час.

   Первый опытный образец «Си Хоук» – сухопутный самолет Р.1040 – в 1950 г. был переоборудован для использования в качестве летающей лаборатории для летных испытаний жидкостно-реактивного двигателя Армстронг-Сиддли «Снарлер» A.S.Sn.l. Самолет Р. 1040 с двигателем «Снарлер», установленным в хвостовой части фюзеляжа, был обозначен Р. 1072. Первый полет на этом самолете был совершен 20 ноября 1950 г. С работающим двигателем «Снарлер», развивающим тягу около 900 кг, скороподъемность самолета Р. 1072 на высоте 9000 м увеличивалась на 500%

  
   
Саундерс-Ро S.R.A.l

   июль 1947
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Первая в мире реактивная летающая лодка S.R.A. 1. Было построено три опытных образца

   
Исключительная гибкость в боевом применении морских истребителей привлекала внимание многих авиационных конструкторов, однако вследствие большого лобового сопротивления истребители – летающие лодки с обычной конструкцией корпуса не могли конкурировать в скорости горизонтального полета с сухопутными истребителями. Тем не менее морской истребитель может выполнять ряд важных задач, и война на Тихом океане показала неоспоримую ценность боевого самолета такого типа. Эти соображения заставили выявить тактико-технические требования для одноместного истребителя – летающей лодки с двумя турбореактивными двигателями.

   В соответствии с этими требованиями фирмой «Саундерс-Ро» был разработан истребитель – летающая лодка S.R.A. 1. Он имел обычную схему с обычной для летающих лодок конструкцией корпуса, однако самолет обладал рядом конструктивных особенностей, которые во время его создания являлись новинками. Первый из трех опытных образцов самолета S.R АЛ совершил первый полет 16 июля 1947 г. Этот самолет был первым в мире реактивным самолетом – летающей лодкой. Силовая установка самолета состояла из двух турбореактивных двигателей Метрополитен-Виккерс «Верил» M.V.B.1 с тягой по 1480 кг, установленных в корпусе лодки. Общий для обоих двигателей воздухозаборник находился в носовой части корпуса, а выхлопные трубы выходили из корпуса позади крыла. На втором опытном образце самолета были установлены турбореактивные двигатели «Верил» M.V.B.2 с тягой по 1590 кг, а на третьем – двигатели «Верил» 1 с тягой по 1750 кг.

   Самолет S.R.A.l имел во внутренних баках около 1930 л горючего, кроме того, под крылом самолета между корпусом и убирающимися стабилизирующими поплавками могли подвешиваться сбрасываемые топливные баки. Взлетный вес самолета был равен 7400 кг, вес пустого самолета – 5100 кг. На третьем опытном образце самолета была достигнута максимальная скорость 825 км/час. Скороподъемность у земли превышала 20,4 м/сек. Размеры самолета: длина 15,2 м, высота 5,12 м, размах крыла 14 м, площадь крыла 38,4 м2.

  
   
I.Ае. 27 «Пульки́»

   август 1947
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Первый реактивный самолет, спроектированный в Латинской Америке, – I. Ae. 27 «Пульки́» с турбореактивным двигателем «Дервент»

   
Опытный одноместный истребитель I. Ае. 27 «Пульки» явился первым реактивным самолетом, спроектированным и построенным в Латинской Америке. Самолет был сконструирован в аргентинском научно-исследовательском авиационном институте в Кордове эмигрировавшим из Франции конструктором Э. Девуатином совместно с X. Сан Мартином.

   Самолет «Пульки» представлял собой обычный свободнонесущий моноплан цельнометаллической конструкции. Крыло самолета с ламинарным профилем имело размах 11,2 м и площадь 19,7 м2. Фюзеляж самолета имел круглое поперечное сечение. В носовой части фюзеляжа находился воздухозаборник. Силовая установка самолета состояла из одного турбореактивного двигателя Роллс-Ройс «Дервент» R.D.5 с тягой 1590 кг. Воздухопровод, питающий двигатель, раздваивался, огибая кабину. Выхлоп отработанных газов осуществлялся через выхлопную трубу под хвостовым оперением. Ограниченная вместимость фюзеляжа обусловила необходимость размещения всех топливных баков в крыле. Емкость внутренних топливных баков, составляющая 1200 л, являлась недостаточной для обеспечения требуемой продолжительности полета, поэтому на самолете под крылом предполагалось устанавливать сбрасываемые топливные баки. Длина самолета была равна 9,7 м, высота – 5,05 м.

   Самолет «Пульки» имел максимальную скорость 845 км/час и скороподъемность у земли 25 м/сек. Практический потолок самолета был равен 15 500 м. На самолете предполагалось установить четыре 20-мм пушки в носовой части фюзеляжа. Для действий по наземным целям под крылом самолета предполагалось подвешивать бомбы и реактивные снаряды. В варианте истребителя-перехватчика самолет имел взлетный вес 3600 кг.

  
   
Нортроп YB-49

   октябрь 1947
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Опытный фоторазведывательный самолет YRB-49A
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Опытный бомбардировщик YB-49
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Наиболее выдающимися среди самолетов типа «летающее крыло» и, может быть, наиболее совершенным в аэродинамическом и конструктивном отношениях самолетами своего времени были самолеты YB-49 и YRB-49A, сконструированные Нортропом. Тяжелый самолет типа «летающее крыло», несомненно, превосходит тяжелые самолеты обычного типа в отношении величины лобового сопротивления, дальности полета, скорости и грузоподъемности при силовой установке одинаковой мощности, так как в «летающем крыле» вес распределен по большой площади крыла и его конструкция может быть выполнена более легкой. В результате «летающее крыло» имеет очень выгодное соотношение полного веса к весу пустого самолета.

   Бомбардировщик YB-49 и разведывательный самолет YB-49A, будучи построены на базе опытного поршневого бомбардировщика YB-35 типа «летающее крыло», были в основных чертах сходны друг с другом. Основное различие между ними заключалось в том, что силовая установка бомбардировщика YB-49 состояла из восьми турбореактивных двигателей Аллисон J-35-A-5 с тягой по 1820 кг, расположенных в крыле, а разведывательного самолета YRB-49A – из шести турбореактивных двигателей Аллисон J-35-A-21 с тягой по 2540 кг, четыре из которых расположены в крыле, а два укреплены на пилонах под крылом.

   Было построено два опытных образца бомбардировщика YB-49, один из которых совершил первый полет 21 октября 1947 г. Самолет YB-49 имел взлетный вес 97 000 кг, пустой самолет весил 40 000 кг. Максимальная скорость на высоте 9000 м была равна 835 км/час. На самолете был совершен перелет на расстояние 5550 км со средней скоростью 610 км/час.

   Самолет YRB-49A был предназначен для фоторазведки. Первый полет на этом самолете был совершен 4 мая 1950 г. Взлетный вес был равен 94000 кг, а вес пустого самолета – 40 200 кг. До момента отказа ВВС от продолжения работ над самолетами типа «летающее крыло» был построен и испытан в полете один самолет YRB-49A. Самолет имел следующие размеры: длину 16,2 м, высоту 4,57 м, размах крыла 52,5 м.

  
   
Армстронг-Уитворт A.W.52

   ноябрь 1947
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Экспериментальный самолет A.W. 52 с турбореактивными двигателями «Дервент»
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A.W. 52 с двигателями «Нин»
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Экспериментальный самолет Армстронг-Уитворт A.W.52 отличался чрезвычайной красотой. Он был спроектирован и построен с целью исследования летных характеристик тяжелых самолетов бесхвостой схемы и получения исходных данных для проектирования тяжелого транспортного самолета такого же типа с шестью турбореактивными двигателями. Первый опытный образец самолета совершил полет 13 ноября 1947 г. Силовая установка этого самолета состояла из двух турбореактивных двигателей Роллс-Ройс «Нин» с тягой по 2270 кг. Второй опытный образец, на котором были установлены два турбореактивных двигателя Роллс-Ройс «Дервент» с тягой по 1590 кг, совершил первый полет 1 сентября 1948 г. В начале испытаний второй опытный образец потерпел аварию и был разрушен.

   Экипаж самолета A.W.52 состоял из двух человек. Крыло самолета имело размах 27,4 м и площадь – 122 м2. Консоли крыла имели стреловидность 35° по передней кромке. Продольное и поперечное управление самолетом осуществлялось посредством элевонов, расположенных на задних кромках консолей крыла. Путевая устойчивость и управляемость обеспечивались килями с рулями поворота, установленными на концах крыла. Длина самолета была равна 11,4 м, высота – 4,4 м.

   Самолет A.W.52 с двигателями «Нин» имел следующие летно-технические данные: максимальную скорость 800 км/час, практический потолок 15 200 м, нормальную дальность полета 2400 км на высоте 11 000 м, максимальную дальность полета 3400 км, скороподъемность у земли 24,4 м/сек, взлетный вес 15 500 кг, пустой самолет весил 8950 кг. Соответственно самолет A.W.52 с двигателями «Дервент» имел максимальную скорость 720 км/час, практический потолок 13 700 м, скороподъемность у земли 12,7 м/сек, взлетный вес 15 100 кг, пустой самолет весил 8700 кг.

   На самолете A.W.52 с двигателем «Нин» осуществлена обширная программа летных испытаний. Несомненно, что этот самолет является наиболее изящным сооружением, когда-либо поднимавшимся в воздух.

  
   
Норт-Америкен F-86 «Сэйбр»

   октябрь 1947
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Первый опытный образец XF-86 «Сэйбр»
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F-86-1-NA
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F-86F с уширенным крылом
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F-86C (YF-93A) с турбореактивным двигателем J-48-P-6.
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FJ-2 «Фьюри» с турбореактивным, двигателем J-47.
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FJ-3 «Фьюри» с турбореактивным двигателем J-65.
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Первый серийный истребитель СА-27 «Сэйбр» , австралийского производства
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Как и в случае с советским истребителем МиГ-15, при разработке одноместного истребителя F-86 «Сэйбр» были использованы данные немецких исследований аэродинамики стреловидных крыльев, проведенных во время второй мировой войны. Опытный образец самолета XP-86, первоначально являвшийся сухопутным вариантом палубного истребителя FJ-1 «Фьюри» с прямым крылом, был модифицирован в соответствии с немецкими данными. Угол стреловидности крыла был принят равным 35°. Было установлено, что такая стреловидность крыла может увеличить максимальную скорость полета самолета приблизительно на 110 км/час. Опытный образец самолета XP-86 с двигателем Дженерал электрик J-35-C-3 (производства фирмы «Шевроле»), имеющим тягу 1750 кг, совершил первый полет 1 октября 1947 г. 28 декабря 1947 г. ВВС США выдали заказ на производство 221 истребителя F-86A.

   Во время подготовки производства истребителя F-86A были закончены испытания турбореактивного двигателя Дженерал электрик J-47-GE-1 с тягой 2200 кг, который и был установлен на первых сериях истребителя F-86A. Первый серийный образец истребителя F-86A совершил полет 18 мая 1948 г. На следующих сериях самолета F-86A устанавливались турбореактивные двигатели J-47-CE-3, -9 и 13 с тягой 2360 кг. Всего было построено 554 самолета этой модели. В декабре 1950 г. было начато производство следующего серийного образца F-86E. Истребитель F-86A с двигателем J-47-CE-13, развивающим тягу 2360 кг без впрыска воды и 2720 кг с впрыском воды, имел максимальную скорость у земли 1010 км/час без впрыска и 1070 км/час с впрыском воды. Скороподъемность у земли была равна 27,4 м/сек без впрыска воды и 35 м/сек с впрыском воды. Вес пустого самолета равен 4170 кг, нормальный взлетный вес – 6250 кг и максимальный взлетный вес – 7500 кг.

   Был спроектирован образец истребителя F-86B с увеличенным фюзеляжем, однако этот самолет не был построен. Вместо него был построен всепогодный истребитель F-86C, имевший полностью модифицированный фюзеляж с воздухозаборниками НАКА, расположенными по бортам фюзеляжа. На самолете был установлен турбореактивный двигатель Пратт и Уитни J-48-P-6 с системой дожигания, развивающий тягу 3980 кг. Первый полет на истребителе F-86C был совершен 25 января 1950 г. Позднее этот самолет получил обозначение YF-93A. Серийно самолет YF-93A не производился. На базе истребителя F-86A построен всепогодный истребитель F-86D, совершивший первый полет 22 декабря 1949 г. На истребителе F-86D установлена радиолокационная станция перехвата и прицеливания, связанная с системой управления самолетом. Силовая установка самолета состоит из одного турбореактивного двигателя J-47-GE-17, развивающего тягу 2460 кг и оборудованного системой дожигания, позволяющей кратковременно увеличивать тягу до 3340 кг. Вооружение истребителя F-86D состоит из 24 неуправляемых реактивных снарядов «Майти Маус», расположенных в убирающейся подфюзеляжной установке и предназначенных для действий по воздушным целям. Максимальная скорость самолета без дожигания 1050 км/час, а с дожиганием 1150 км/час. Взлетный вес самолета приблизительно равен 8300 кг.

   Истребитель F-86E явился дальнейшим развитием истребителя F-86A. Первый образец самолета F-86E был поставлен ВВС в марте 1951 г. Модель F-86E отличалась от F-86A главным образом горизонтальным оперением, имевшим управляемый стабилизатор. В апреле 1952 г. производство истребителя F-86E было прекращено и было начато производство истребителя-бомбардировщика F-86F с двигателем J-47-CE-27, имеющим тягу 2780 кг. На самолете F-86F щелевые предкрылки были заменены расширенной на 150 мм у корня и 75 мм у концов крыла передней кромкой, что улучшило маневренность самолета на больших высотах, однако увеличило минимальную скорость и ухудшило путевую и поперечную устойчивость на малых скоростях. Самолет F-86F имеет максимальную скорость 1090 км/час у земли и 1010 км/час на высоте 10 700 м. Самолет имеет следующие размеры: размах крыла 11,3 м, длину 11,4 м, высоту 4,45 м и площадь крыла 27 м2.

   Проект самолета F-86G был отклонен в пользу несколько большего по размерам истребителя-бомбардировщика F-86H, предназначенного главным образом для действий с малых высот. Самолет F-86H имеет один турбореактивный двигатель Дженерал электрик J-73-GE-3 с тягой 4220 кг. Истребитель F-86K является вариантом истребителя F-86D, он имеет удлиненный на 0,2 м (с 12,7 до 12,9 м) фюзеляж, его вооружение состоит из четырех 20-мм пушек М-39, на самолете установлен один турбореактивный двигатель J-47-GE-33 с тягой 2540 кг.

   На базе истребителя F-86 строилось несколько вариантов палубных истребителей, в том числе FJ-2 «Фьюри» с двигателем J-47-GE-27, имеющим тягу 2780 кг, FJ-3 с двигателем J-65-W-2, имеющим тягу 3270 кг, и FJ-4 с двигателем J-65-W-4, имеющим тягу 3540 кг. Все самолеты FJ «Фьюри» имеют складывающиеся консоли крыла и посадочные крюки. Самолет FJ-2 является модификацией самолета F-86E, его вооружение – четыре 20-мм пушки. Модель FJ-4 имеет совершенно новой конструкции крыло с большей хордой, а следовательно, с меньшей относительной толщиной, а также хвостовое оперение более тонкого профиля. Двухместный учебно-тренировочный самолет TF-86F является вариантом истребителя F-86F.

   Варианты истребителя F-86 «Сэйбр» производятся по лицензии в Канаде и Австралии. Истребитель Канадэр «Сэйбр» Mk.l представлял собой построенный в Канаде истребитель F-86A и являлся прототипом выпускавшихся серийно в Канаде истребителей «Сэйбр» Mk.2 и Mk.4 с двигателем J-47. Истребитель «Сэйбр» Mk.3 представлял собой выпускаемый в Канаде истребитель F-86E с двигателем Авро «Оренда». На выпускаемых в Канаде истребителях «Сэйбр» Mk.5 и Mk.6 устанавливаются соответственно двигатели «Оренда» 10 с тягой 2950 кг и «Оренда»14 с тягой 3300 кг. Выпускаемый в Австралии фирмой «Коммонуэлс Эркрафт» истребитель «Сэйбр» имеет обозначение СА-27. Его силовая установка состоит из производящегося в Австралии турбореактивного двигателя «Роллс-Ройс «Эвон» Mk.20 (R.A.7) с тягой 3400 кг. Вооружение истребителя СА-27 состоит из двух 30-мм пушек «Аден».

  
   
Боинг B-47 «Стратоджет»

   декабрь 1947
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XB-47 «Стратоджет» с турбореактивными двигателями Аллисон J-35.
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Предсерийный образец B-47А «Стратоджет».
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Взлет бомбардировщика B-47 «Стратоджет» с помощью 33 реактивных ускорителей.
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B-47Е «Стратоджет».
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RB-47E – специальный самолет-фоторазведчик.
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Заправка бомбардировщика B-47Е в воздухе с самолета-заправщика KC-97Q.
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B-47 «Стратоджет» – первый бомбардировщик со стреловидным крылом массового производства. Самолет B-47 является основным средним стратегическим бомбардировщиком ВВС США. Проектирование самолета было начато в сентябре 1945 г. Конструкция самолета отличается смелостью и новизной решения ряда вопросов. Самолет имеет тонкое эластичное крыло с большим удлинением и стреловидностью 35°; под крылом самолета установлены на пилонах шесть турбореактивных двигателей

   Крыло с тонким ламинарным профилем имеет небольшое лобовое сопротивление, но зато оно обладает малой жесткостью и ничтожной емкостью, не позволяющей использовать его для размещения топливных баков. Жесткость крыла настолько мала, что в горизонтальном полете его концы прогибаются приблизительно на 1 м. Установка двигателей на пилонах под крылом диктовалась тонким профилем крыла и необходимостью избежать интерференции крыла с гондолами двигателей. Поскольку основные стойки шасси невозможно разместить в крыле или гондолах двигателей, то на самолете применено шасси «велосипедного типа», основные колеса которого убираются в фюзеляж впереди и позади бомбоотсека.

   Проектирование опытного образца самолета XB-47 (модель 450) было закончено в июне 1946 г. Первый из двух опытных образцов самолета совершил полет 17 декабря 1947 г. На этом самолете были установлены шесть турбореактивных двигателей Аллисон J-35-A с тягой 1650 кг каждый. Позднее на опытных образцах самолета двигатели J-35-A были заменены двигателями Дженерал электрик J-47-GE-3 с тягой 2270 кг каждый. Самолет XB-47 с новыми двигателями J-47 совершил первый полет 7 октября 1949 г.

   В ноябре 1948 г. был выдан заказ на 10 самолетов головной серии с двигателями J-47-GE-11, имеющими тягу 2360 кг. Эти самолеты получили обозначение B-47А. Первый бомбардировщик B-47А был выпущен 1 марта 1950 г. Большой серией выпускался бомбардировщик B-47В, в конструкцию которого был внесен ряд изменений и, в частности, была увеличена прочность крыла. На первых 87 бомбардировщиках B-47В были установлены турбореактивные двигатели J-47-GE-11. На 88- м и последующих бомбардировщиках B-47В устанавливались более мощные двигатели J-47-GE-23 с тягой по 2640 кг. Бомбардировщик B-47В совершил первый полет 26 апреля 1951 г. Первоначально расчетный взлетный вес самолета был равен 57000 кг однако с усилением конструкции самолета, установкой дополнительного оборудования и увеличением запаса горючего допустимый полетный вес самолета с дозаправкой в воздухе был увеличен до 91 600 кг.

   Бомбардировщик B-47В может быть переоборудован для выполнения фоторазведки путем установки в бомбоотсеке фотоаппарата. Переоборудованный для фоторазведки самолет имеет обозначение RB-47В. Разрабатывался проект бомбардировщика B-47С, на котором предполагалось установить четыре турбореактивных двигателя Аллисон J-71-A-5 с тягой по 4270 кг, однако он не был принят. Вместо него было построено два опытных образца самолета XB-47D, на котором вместо четырех турбореактивных двигателей J-47 было установлено два турбовинтовых двигателя Райт YT-49-W-1 мощностью 9500 л.с. каждый. Самолеты

   XB-47D используются как летающие лаборатории для летных испытаний турбовинтовых двигателей и сверхзвуковых воздушных винтов на больших высотах.

   В настоящее время в серийном производстве находится бомбардировщик B-47Е, на котором устанавливается шесть турбореактивных двигателей J-47-GE-25 с тягой 2720 кг (3270 кг с впрыском воды). Внешне бомбардировщик B-47Е не отличается от бомбардировщика B-47В, за исключением того, что у бомбардировщика B-47Е на хвостовой огневой точке установлены две 20-мм пушки, наводимые с помощью радиолокатора. Бомбардировщик B-47Е совершил первый полет 30 января 1953 г. Имеется управляемый по радио вариант самолета, получивший обозначение QB-47E, и учебно-тренировочный – ETB-47Е, предназначенный для обучения экипажей бомбардировщиков B-47. Специальный самолет-фоторазведчик RB-47Е имеет удлиненную носовую часть фюзеляжа, что увеличило общую длину его фюзеляжа до 34,4 м. В носовой части фюзеляжа расположена специальная кабина, оборудованная системой отопления и кондиционирования воздуха, где установлена фото- и другая разведывательная аппаратура.

   Экипаж бомбардировщика B-47Е состоит из трех человек: командир корабля, второй пилот и штурман-бомбардир. Бомбоотсек самолета рассчитан на максимальную бомбовую нагрузку 9000 кг. Оборонительное вооружение самолета состоит только из двух 20-мм пушек, установленных на хвостовой огневой точке. Пушечная установка и аппаратура системы управления огнем представляют собой единый съемный агрегат. Система управления огнем автоматически обнаруживает атакующий самолет, предупреждает об этом летчика, следит за целью, осуществляет прицеливание и открывает огонь, когда цель приблизится на дистанцию действительного огня. Максимальная скорость полета самолета составляет 1000 – 1020 км/час. Во время прохождения 1000-часовой программы испытаний бомбардировщик B-47Е при попутном ветре в течение 30 мин. летел со средней путевой скоростью 1270 км/час.

   Все серийные бомбардировщики B-47Е оборудованы для дозаправки в воздухе с помощью жесткой телескопической системы фирмы «Боинг». Приемник топлива расположен сверху в носовой части фюзеляжа. На бомбардировщике B-47Е установлен рекорд продолжительности полета для реактивных самолетов с применением дозаправки горючим в воздухе. Самолет находился в воздухе в течение 35 час, пролетев расстояние 27 300 км. Без дозаправки в воздухе бомбардировщик B-47Е имеет дальность полета, превышающую 5000 км (при определенной бомбовой нагрузке). Дальность полета может быть увеличена за счет установки под крылом сбрасываемых топливных баков емкостью по 6750 л. Размеры самолета: длина 32,5 м, высота 8,5 м, размах крыла 35,4 м.

  
   
Грумман F9P «Пантера»

   ноябрь 1947
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Грумман F9F-2 «Пантера»
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F9F-5 с удлиненным фюзеляжем и хвостовым оперением увеличенной площади
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Первоначальный проект одноместного палубного истребителя F9F «Пантера» предусматривал установку четырех турбореактивных двигателей Вестингауз J-30-WE-20 с тягой 725 кг каждый при расположении их попарно б корневых частях крыла. Опытный образец этого самолета носил обозначение XF9F-1. Однако в 1946 г. самолет был полностью переконструирован для одного турбореактивного двигателя Роллс-Ройс «Нин» с тягой 2270 кг. Первый из двух опытных образцов самолета с двигателем «Нин», получивший обозначение XF9F-2 (модель G-79), совершил полет 24 ноября 1947 г.

   Первый серийный образец самолета F9F-2 с двигателем Пратт и Уитни J-42-P-6 (строящийся по лицензии двигатель «Нин»), имеющим тягу 2270 кг, совершил полет 24 ноября 1948 г. На последующих серийных самолетах F9F-2 устанавливались двигатели J-42-P-8, имеющие с впрыском воды тягу 2600 кг. Максимальная скорость самолета была равна 920 км/час (без впрыска воды) и скороподъемность у земли – 30,5 м/сек. Всего было поставлено 437 самолетов F9F-2 для ВМС США.

   16 августа 1948 г. совершил первый полет второй серийный образец XF9F-3, на котором был установлен двигатель Аллисон J-33-A-8 с тягой 2090 кг. Было заказано 54 самолета F9F-3, первый из которых совершил полет 23 ноября 1948 г. Все построенные самолеты F9F-3 позднее были переоборудованы по образцу F9F-2. Следующим серийным образцом самолета был палубный истребитель F9F-4, имевший удлиненный на 0,6 м фюзеляж и двигатель Аллисон J-33-A-16Ac тягой 2880 кг. Максимальная скорость самолета F9F-4 была увеличена до 1010 км/час. Было заказано 73 самолета F9F-4, однако этот заказ был включен в счет поставок модели F9F-5.

   Последним серийным образцом самолета является истребитель F9F-5, совершивший первый полет 21 декабря 1949 г. Всего был поставлен 641 самолет F9F-5. На различных сериях самолета устанавливались турбореактивные двигатели J-48-P-2.-4 и -6А с тягой 2840 кг без впрыска и с тягой 3180 кг с впрыском воды. Самолет F9F-5 имеет максимальную скорость 1000 км/час и время набора высоты 12 200 м – 3 мин. Взлетный вес равен 7730 кг, вес пустого самолета – 3940 кг. Размеры самолета: размах крыла 17,2 м, длина 19,1 м, высота 7,3 м.

  
   
Лавочкин (тип 15 и тип 21)

   конец 1947
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Одноместный истребитель тип 21 конструкции Лавочкина, отличающийся сравнительно большим удлинением высокорасположенного крыла и большой площадью вертикального хвостового оперения.

   
Одноместный истребитель конструкции Лавочкина, широко известный под не получившим подтверждения обозначением Ла-17, в военно-воздушных силах НАТО имел кодовое обозначение тип 15 и тип 21. На Западе о существовании этого истребителя стало известно в 1948 г. Впервые самолет публично демонстрировался в 1949 г. на воздушном параде в День воздушного флота.

   Первые серийные самолеты, обозначаемые как тип 15, не имели подфюзеляжного киля и аэродинамических гребней на крыле. Последующие самолеты с подфюзеляжным килем и аэродинамическими гребнями на крыле получили обозначение тип 21. Воздухозаборник круглого поперечного сечения для двигателя с центробежным компрессором расположен в носу фюзеляжа. Тот факт, что самолет Ла-17 по размерам значительно больше самолета МиГ-15, а также и то, что Лавочкин в прошлом специализировался на проектировании истребителей сопровождения, позволяет предположить, что Ла-17 предназначен для сопровождения легких бомбардировщиков. Самолет имеет высокорасположенное крыло со стреловидностью 30° по главному лонжерону и убирающееся в фюзеляж шасси с носовым колесом.

   Подобно истребителю МиГ-15, на опытном образце самолета Ла-17, по-видимому, был установлен двигатель Роллс-Ройс «Нин» с тягой 2200 кг, импортированный из Англии. На серийных образцах самолета, вероятно, устанавливались варианты двигателя «Нин» ВК-1 или ВК-2 советского производства. Максимальная скорость самолета Ла-17 оценивается в 1020 км/час, размах крыла самолета приблизительно равен 11,3 м, длина – около 12,2 м.

  
   
Дуглас D-558-2 «Скайрокет»

   февраль 1948
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D-558-2 «Скайрокет» – первый самолет, летавший со скоростью, превышающей в два раза скорость звука
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Взлет самолета «Скайрокет» с помощью стартовых ускорителей.
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D-558-2 «Скайрокет» – первый самолет, летавший со скоростью, превышающей в два раза скорость звука

   
Экспериментальный самолет D-558-2 «Скайрокет» спроектирован фирмой «Дуглас» в сотрудничестве с Национальным совещательным комитетом по авиации (НАКА) по заказу ВМС. Разработка самолета была начата летом 1945 г. Первый из трех образцов самолета совершил полет 4 февраля 1948 г. Самолет D-558-2 является вариантом самолета D-558-1 «Скайстрик», но имеет стреловидное под 35° крыло. Так как тяга турбореактивного двигателя Вестингауз J-34-WE-22, установленного на этом самолете, равнялась 1360 кг и была недостаточна для достижения больших скоростей полета, то в хвостовой части фюзеляжа был установлен жидкостно-реактивный двигатель Риэкшен моторс XLR-8, работающий на двухкомпонентном топливе и развивающий тягу 2720 кг. Турбореактивный двигатель самолета используется для взлета и набора высоты, а жидкостно-реактивный двигатель – для разгона до больших скоростей полета.

   С такой комбинированной силовой установкой самолет «Скайрокет» 14 октября 1947 г. превысил скорость звука. В мае 1949 г. самолет достиг скорости, соответствующей 1,05 Ма на высоте 7600 м (приблизительно 1170 км/час). На одном из самолетов «Скайрокет» турбореактивный двигатель был снят и был увеличен в два раза запас топлива для жидкостно-реактивного двигателя. 21 августа 1951 г. самолет «Скайрокет» был поднят на самолете Боинг Р2B-1 на высоту 10 700 м и там запущен. В самостоятельном полете самолет «Скайрокет» набрал высоту 20 800 м, на которой развил скорость, соответствующую 1,7 Ма (1830 км/час). Неделей позже этим самолетом была достигнута скорость, соответствующая 1,875 Ма (1980 км/час). 21 августа 1953 г. самолет «Скайрокет», запущенный с самолета-носителя на высоте 10 300 м, набрал высоту 25 400 м, а 14 октября 1953 г. он развил скорость, соответствующую 1,96 Ма (2040 км/час).

   D-558-2 «Скайрокет» был первым пилотируемым самолетом, который 21 ноября 1953 г. достиг скорости, соответствующей 2,01 Ма (2120 км/час). Полученные результаты интересны в том отношении, что самолет «Скайрокет» имеет обычный дозвуковой профиль крыла и был спроектирован для достижения максимальной скорости, равной 1,4 Ма. «Скайрокет» имеет следующие размеры: размах крыла 7,65 м, длина 13,8 м, высота 3,5 м,

  
   
Кертисс XF-87 «Найтхоук»

   февраль 1948
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XF-87 «Найтхоук» – первый американский двухместный всепогодный истребитель с радиолокационным оборудованием. Единственный истребитель с четырьмя турбореактивными двигателями.

   
Опытный истребитель Кертисс XF-87 «Найтхоук» был первым американским многоместным всепогодным реактивным истребителем, оборудованным радиолокационной станцией перехвата и прицеливания. Самолет XF-87 имел необыкновенно большие размеры и взлетный вес. XF-87 первоначально проектировался под установку двух турбореактивных двигателей Дженерал электрик J-47-GE-15 с тягой по 2360 кг, однако ко времени постройки истребителя этот двигатель не был доведен и на самолете были установлены четыре двигателя Вестингауз J-34-WE-30 с тягой по 1450 кг; они крепились попарно на крыле в гондолах прямоугольного сечения. Первый полет на самолете был совершен 15 февраля 1948 г.

   Экипаж самолета состоял из двух человек – летчика и оператора радиолокатора, размещенных рядом под общим фонарем кабины, находящейся спереди крыла и гондол двигателей. Самолет имел фюзеляж длиной 19,8 м овального поперечного сечения и среднерасположенное крыло с размахом 18,2 м. Взлетный вес самолета был более 13 600 кг.

   Был выдан заказ на производство 58 всепогодных истребителей F-87 «Найтхоук» и 30 фоторазведчиков RF-87A, на которых предполагалось устанавливать двигатели J-47. В носовой части фюзеляжа должен был быть установлен усовершенствованный поисковый и навигационный радиолокатор. Предполагалось, что вооружение самолета будет состоять из 12,7-мм пулеметов или 20-мм пушек. Однако значительные изменения в конструкции, связанные с установкой других двигателей, обусловили необходимость постройки еще одного опытного образца, что вызвало задержку в производстве истребителей, в связи с чем заказ на них был аннулирован и дальнейшие работы над самолетом XF-87 были прекращены. Предпочтение было отдано всепогодному истребителю Нортроп XF-89 «Скорпион». Серийный образец F-87 «Найтхоук» должен был иметь максимальную скорость 935 км/час и максимальную дальность полета, превышающую 3200 км/час.

  
   
Глостер G.42 (Е.1/44)

   март 1948
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Второй опытный образец самолета G.42, отличавшийся только хвостовым оперением
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Третий опытный образец самолета G.42 с хвостовым оперением, подобным хвостовому оперению истребителя «Метеор» F.8
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Самолет Глостер G.42 был спроектирован в соответствии с тактико-техническими требованиями для одноместного истребителя-перехватчика и был рассчитан на установку одного турбореактивного двигателя Роллс-Ройс «Нин» R.N.2 с тягой 2270 кг. Конструкторы самолета ставили перед собой задачу создать наиболее эффективный самолет минимального веса, способный вместить турбореактивный двигатель, летчика, вооружение и необходимое оборудование.

   Особенностями схемы самолета являлись: среднерасположенное крыло, фюзеляж с большим поперечным сечением и шасси с необычайно широкой колеей. Трапециевидное крыло самолета было сильно сужено по направлению к концам как по передней, так в еще большей степени по задней кромке. На крыле имелись закрылки и воздушные тормозы. Воздух к двигателю «Нин», помещенному в фюзеляже, поступал через воздухозаборники, расположенные по бортам фюзеляжа. Основные топливные баки были расположены в фюзеляже и имели емкость 1940 л. Дальность полета самолета с таким запасом горючего составляла около 1200 км и могла быть увеличена за счет установки сбрасываемых топливных баков под крылом. Вооружение состояло из двух 20-мм пушек «Испано». Предусматривалась подвеска под крылом двух бомб по 450 кг или восьми реактивных снарядов по 40 кг.

   Опытный образец самолета G.42 должен был совершить первый полет в августе 1947 г., однако он был непоправимо поврежден во время перевозки с завода в летно-испытательный центр в Боскомб Даун. Летные испытания таким образом задержались до постройки второго опытного образца, который поднялся в воздух 9 марта 1948 г. Был построен также третий опытный образец самолета с несколько измененным хвостовым оперением. Частично было построено еще несколько самолетов и спроектирован вариант со стреловидным крылом в соответствии с тактико-техническими требованиями Е. 23/46, но ни один из них, кроме упомянутого, не был доведен до стадии полета.

   Самолет G.42 имел максимальную скорость у земли приблизительно 1010 км/час, скороподъемность у земли превышала 25,4 м/сек. Размеры самолета следующие: размах крыла 11 м, длина 11,6 м, высота 3,56 м, площадь крыла 23,6 м2.

  
   
Дуглас F3D «Скайнайт»

   март 1948
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Первый опытный образец истребителя XF3D-1 «Скайнайт»
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Истребитель F3D-2.
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Истребитель F3D-2.

   
Самолет Дуглас F3D «Скайнайт» был первым двухместным палубным ночным реактивным истребителем, принятым на вооружение авиации ВМС США. Опытный образец самолета с обозначением XF3D-1 совершил первый полет 23 марта 1948 г. и второй опытный образец – 7 августа 1948 г. Силовая установка этих самолетов состояла из двух турбореактивных двигателей Вестингауз J-34-WE-22 с тягой по 1360 кг, расположенных внизу фюзеляжа под основаниями консолей среднерасположенного крыла и наполовину выступающих за обводы фюзеляжа. Выхлоп происходил под углом по отношению к направлению полета.

   В июне 1948 г. ВМС США заказали 20 самолетов F3D-1 с двигателями J-34-WE-32, имеющими тягу по 1360 кг. Первый из этих самолетов совершил полет 13 февраля 1950 г. Самолет F3D-1 имел взлетный вес 12 400 кг; пустой самолет весил 5800 кг. Максимальная скорость составляла 850 км/час у земли и 690 км/час на высоте 12 200 м. Скороподъемность у земли была равна 10 м/сек, боевой радиус действия – 960 км.

   Усовершенствованный образец самолета, получивший обозначение F3D-2, был спроектирован под два турбореактивных двигателя Вестингауз J-46-WE-3 с тягой по 2180 кг. Самолет F3D-2 отличался от самолета F3D-1 главным образом большими размерами гондол двигателей. Однако затруднения с доводкой двигателя J-46 привели к тому, что на самолете были установлены двигатели J-34-WE-36 с тягой по 1540 кг при увеличенных размерах гондол двигателей. Для авиации ВМС было поставлено 70 самолетов F3D-2 «Скайнайт». На самолете F3D-2 установлена радиолокационная станция перехвата и прицеливания APG-35. Вооружение самолета состоит из четырех 20-мм пушек. Намечался также к производству вариант XF3D-3 со стреловидным крылом, однако заказ на 102 таких самолета был аннулирован в феврале 1952 г. Самолет F3D-2 имел взлетный вес 12 200 кг; пустой самолет весил 8300 кг. Размеры самолета следующие: размах крыла 15,2 м, длина 13,8 м, высота 5,05 м.

  
   
Боултон Пол «Бэллиол»

   март 1948
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Первый опытный образец самолета Р. 108 «Бэллиол», первоначально имевшего поршневой двигатель, вместо которого позднее был установлен турбовинтовой двигатель «Мамба».
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Первый самолет «Бэллиол» с турбовинтовым двигателем «Мамба».
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«Бэллиол» с турбовинтовым двигателем «Мамба»

   
Самолет «Бэллиол» был первым в мире учебно-тренировочным самолетом с турбовинтовым двигателем; первый полет совершен 24 марта 1948 г. На самолете был установлен двигатель Армстронг-Сиддли «Мамба» A.S.Ma. 1 мощностью 1135 л.с. Разработанный в соответствии с тактико-техническими требованиями для трехместного учебно-тренировочного самолета переходного типа с турбовинтовым двигателем самолет «Бэллиол» совершил первый полет 30 мая 1947 г. как модель Р. 108 с поршневым двигателем Бристоль «Меркурий» 25, так как турбовинтовой двигатель «Мамба» еще не был готов к установке на самолете. На самолете Р. 108 был получен значительный опыт эксплуатации машин. В 1952 г. поршневой двигатель был заменен турбовинтовым двигателем «Мамба». Второй образец самолета «Бэллиол» Т. 1 совершил первый полет 17 мая 1948 г. Изменение тактико-технических требований ВВС Великобритании для учебно-тренировочных самолетов привело к прекращению производства самолета «Бэллиол» Т. 1 с двигателем «Мамба». Конструкция самолета была приспособлена для установки поршневого двигателя Роллс-Ройс «Мерлин» 35 мощностью 1280 л. с, что отвечало новым тактико-техническим требованиям. Максимальная скорость самолета «Бэллиол» Т. 1 на высоте 6000 м – 490 км/час, крейсерская – 435 км/час, взлетный вес – 3560 кг; пустой самолет весил 2600 кг. Практический потолок был равен 11 200 м, продолжительность полета на крейсерской скорости на высоте 3000 м составляла 2 часа 30 мин. Размеры самолета: размах крыла 12 м, длина 11,1 м, высота 3,2 м, площадь крыла 23 м2.

   Самолет «Бэллиол» Т. 1 имел двойное управление, сиденья инструктора и ученика были расположены рядом. Третье сиденье, расположенное в задней части кабины, предназначалось для наблюдателя. Самолет имел цельнометаллическую конструкцию. Дополнительная реактивная тяга турбовинтового двигателя «Мамба» была равна 145 кг. Выхлоп газов двигателя происходил через сопло снизу в правом борту фюзеляжа, к которому они подводились по трубопроводу под полом кабины.

  
   
Авро тип 701 «Атена»

   июнь 1948
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Самолет «Атена» Т. 1А с турбовинтовым двигателем «Дарт».
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Самолет «Атена» с турбовинтовым двигателем «Мамба».
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«Атена» с турбовинтовым двигателем «Мамба»

   
Самолет Авро «Атена» был первоначально разработан в соответствии с тактико-техническими требованиями для трехместного учебно-тренировочного самолета переходного типа с турбовинтовым двигателем. Имелись проекты двух вариантов самолетов, обозначенных как Mk. Т.1 и Mk.Т.1А. Были построены два опытных образца первого варианта и один опытный образец второго варианта. Первый опытный образец самолета «Атена» Т.1, на котором был установлен двигатель Армстронг-Сиддли «Мамба» A.S.Ma. 1 мощностью 1135 л.с. совершил первый полет 12 июня 1948 г. На самолете «Атена» Т.1 А был установлен двигатель Роллс-Ройс «Дарт» R. Da. 1. Однако в серийное производство самолет «Атена» с турбовинтовым двигателем не пошел. Самолет был модифицирован в соответствии с новыми тактико-техническими требованиями и получил обозначение «Атена» Т. 2. На нем были установлены поршневые двигатели Роллс-Ройс «Мерлин» 35. Было построено 17 таких самолетов. Решение о замене турбовинтовых двигателей поршневыми было принято в связи с необходимостью утилизации имевшихся запасов поршневых двигателей.

   Наиболее примечательной особенностью конструкции самолета «Атена» являлся превосходный обзор вперед над носовой частью фюзеляжа, который обеспечивался за счет суживающегося к носу капота турбовинтового двигателя. На самолете была предусмотрена возможность подвески под крылом двух 205-литровых сбрасываемых топливных баков. Кроме силовой установки, самолет «Атена» Т. 1А отличался от самолета «Атена» Т. 1 также конструкцией крыла, которое имело измененные тормозные щитки и другие усовершенствования, характерные также для самолета «Атена» Т. 2 с двигателем «Мерлин». Самолет «Атена» Т. 1 имел максимальную скорость 460 км/час на высоте 3000 м, крейсерскую скорость – 405 км/чар, скороподъемность у земли – 13,2 м/сек. Вес пустого самолета и взлетный вес составляли соответственно 2300 кг и 3260 кг. Размеры самолета: размах крыла 12,2 м, длина 11,1 м, высота 3,9 м, площадь крыла 25 м2.

  
   
Виккерс «Вайкаунт»

   июль 1948
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«Вайкаунт» 630
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«Вайкаунт» 663
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Опытный образец «Вайкаунт» 700.
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«Вайкаунт» 7U1
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«Вайкаунт» 708 авиационной компании «Эр Франс»
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«Вайкаунт» 707 авиационной компании «Эр Лингус»
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Самолет «Вайкаунт» 630, совершивший первый полет 16 июля 1948 г., является первым в мире гражданским самолетом с турбовинтовыми двигателями. Разработка конструкции началась в 1945 г. в соответствии с требованиями для пассажирского самолета со средней дальностью полета. Первоначально самолет был известен под наименованием «Вайсрой» 609. В 1946 г. был сделан заказ на два опытных образца самолета. В начале разработки конструкции самолета предполагалось, что турбовинтовые двигатели «Дарт», намечавшиеся для установки на самолете, будут иметь мощность 800 л.с. В связи с этим самолет рассчитывался на 24 пассажира. Однако, когда стало очевидно, что двигатель сможет развивать по меньшей мере 1000 л. с, конструкция самолета была пересмотрена с целью увеличения числа пассажиров до 32. Первый опытный образец, рассчитанный на 32 пассажирских места и силовую установку, состоящую из четырех турбовинтовых двигателей Роллс-Ройс «Дарт» 502 мощностью 1125 л.с. каждый (1000 л.с. плюс 135 кг тяги), получил наименование «Вайкаунт» 630.

   К концу 1947 г. стало очевидно, что полезная нагрузка самолета «Вайкаунт» 630 не отвечает условиям, существующим на европейских воздушных линиях, и, поскольку мощность двигателя «Дарт» могла быть значительно увеличена, был разработан новый вариант самолета с большей полезной нагрузкой. Длина фюзеляжа самолета была увеличена на 2 м, размах крыла – на 1,5 м, взлетный вес самолета был увеличен с 20 400 до 21 800 кг. Самолет был рассчитан на 40 или 53 пассажирских места. Тем временем второй опытный образец самолета, получивший наименование «Вайкаунт» 663, был переоборудован в военно-транспортный самолет, и на нем были установлены два турбореактивных двигателя Роллс-Ройс «Тэй» Р.Та.1 с тягой по 2835 кг каждый. Самолет «Вайкаунт» 663 совершил первый полет 15 марта 1950 г. Третий опытный образец самолета, получивший обозначение «Вайкаунт» 700, совершил первый полет 28 августа 1950 г. На этом самолете были установлены четыре турбовинтовых двигателя «Дарт» 504 (R.Da.3) мощностью 1540 л.с. (1400 л.с. на валу и 165 кг тяги) каждый. Авиакомпания «Бритиш юропиен эруэйз» заказала 20 таких самолетов.

   С этого времени ряд авиационных компаний мира заключил контракты на производство таких самолетов различных серий. Самолеты «Вайкаунт» 701 были заказаны для компаний ВЕА, «Вайкаунт» 702 – для «Бритиш Вест Индиан эруэйз», «Вайкаунт» 707 – для «Эр Лингус», «Вайкаунт» 708 – для «Эр Франс», «Вайкаунт» 720 – для «Транс-Австралия эрлайнз», «Вайкаунт» 724 и 757 (серия 700 D) – для «Транс-Канада эрлайнз», «Вайкаунт» 723 и 730 (серия 700D) – для индийских ВВС, «Вайкаунт» 735 – для «Ирак эруэйз», «Вайкаунт» 732 и 759, для «Хантинг-Клэн эр транспорт», «Вайкаунт» 736 – для «Фред Ослен эр транспорт», «Вайкаунт» 737 – для канадского министерства транспорта, «Вайкаунт» 739 – для «Мисрэр», «Вайкаунт» 742 – для «Браазенс SAFE», «Вайкаунт» 744 и 745 (серия 700D) – для «Кэпитал эрлайнз», «Вайкаунт» 747 – для «Батлер эр транспорт», «Вайкаунт» 748 – для «Сеитрал Африкен эруэйз», «Вайкаунт» 749 (серия 700D) – для компании «Линеа аэропосталь Венезолана» и «Вайкаунт» 755 – для «Гонконг эруэйз». Все эти модели самолетов в основном одинаковы, отличаются они (кроме 700D) главным образом количеством пассажирских мест и оборудованием в соответствии с требованиями заказчиков.

   Самолеты «Вайкаунт» 700 всех серий имеют обычно от 40 до 48 пассажирских мест и максимальную коммерческую нагрузку 5760 кг. Вес пустого самолета и взлетный вес составляют соответственно 15 600 кг и 26 500 кг. Запас топлива, равный 7850 л, обеспечивает максимальную дальность полета при отсутствии ветра 2250 км с максимальной коммерческой нагрузкой и с коммерческой нагрузкой 4260 кг – 3050 км. Средняя крейсерская скорость самолета равняется 510 км/час. Основные размеры самолета: длина 24,7 м, высота 8,05 м, размах крыла 28,6 м, площадь крыла 89,5 м2.

   Дальнейшим развитием самолета является «Вайкаунт» 700D, который имеет такой же фюзеляж и такое же количество пассажирских мест, как и ранние самолеты 700-х серий, но обладает лучшими летными характеристиками. Самолет «Вайкаунт» 700D имеет силовую установку, состоящую из четырех турбовинтовых двигателей «Дарт»510 (R.Da.6) мощностью 1690 л.с. (1550 л.с. на валу плюс 165 кг тяги) каждый, максимальный взлетный вес 28 100 кг, запас топлива 8850 л и максимальную дальность полета при отсутствии ветра 2320 км. При двух дополнительных топливных баках под крылом емкостью 660 л каждый максимальная дальность полета самолета с максимальной коммерческой нагрузкой и при отсутствии ветра возрастает до 2660 км.

   В начале 1953 г. компания «Бритиш юропиен эруэйз» заказала 12 самолетов «Вайкаунт» 801, предназначенных для эксплуатации на коротких авиационных линиях. Длина фюзеляжа этого самолета увеличена на 3,75 м, и он должен был иметь от 66 до 82 пассажирских мест, однако в дальнейшем требования были изменены, и длина носовой части фюзеляжа самолета «Вайкаунт» 801 по сравнению с самолетами «Вайкаунт» 700-х серий была увеличена только на 1,16 м. Самолету присвоено наименование «Вайкаунт» 802. Максимальное число пассажирских мест в нем доведено до 70 (в туристском варианте). Как и у самолета «Вайкаунт» 700D, силовая установка самолета «Вайкаунт» 802 будет состоять из четырех турбовинтовых двигателей «Дарт» 510, вес пустого самолета и взлетный вес составляет соответственно 17 600 и 28100 кг.

  
   
Арсенал VG-70

   июнь 1948
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«Арсенал» VG-70, отличавшийся значительным поперечным «V» крыла и своеобразным подфюзеляжным воздухозаборником

   
Одноместный экспериментальный самолет VG-70 был разработан конструктором фирмы «Арсенал де Аэронотик» М. Галтье вскоре после освобождения Франции. Галтье имел в своем распоряжении только немецкий турбореактивный двигатель Юнкерс-Юмо 004B-2 с тягой 860 кг. Малая тяга, развиваемая этим двигателем, вынудила конструктора в целях получения высоких летных характеристик прибегнуть к максимальному сокращению геометрических размеров.

   Металлический фюзеляж самолета имел диаметр, который лишь незначительно превышал диаметр двигателя, поэтому воздухозаборник имел необычную ковшевидную форму с острыми кромками и был расположен в нижней части фюзеляжа. На самолете было установлено двухлонжеронное деревянное крыло с концами эллиптической формы и стреловидностью 38° по линии 74 хорд. Крыло было снабжено щелевыми предкрылками, расположенными на передней кромке крыла напротив элеронов. Хвостовое оперение также было стреловидным, триммеры руля высоты были сплошь деревянными.

   Проблемы аэродинамического порядка, возникшие в период испытаний в аэродинамической трубе, привели к значительной задержке летных испытаний. Самолет VG-70 смог совершить первый полет только 23 июня 1948 г. Несмотря на малую тягу двигателя Юмо 004B-2 и малую аэродинамическую эффективность ковшевидного воздухозаборника, самолет в горизонтальном полете на высоте 7000 м развил скорость 895 км/час. Проект замены немецкого турбореактивного двигателя турбореактивным двигателем Роллс-Ройс «Дервент» был отклонен в связи с тем, что центробежный компрессор этого двигателя потребовал бы полного изменения конструкции фюзеляжа. Самолет VG-70 имел взлетный вес 3400 кг, удельную нагрузку на крыло 200 кг/ м2. Основные размеры самолета: размах крыла 9,1 м. длина 9,6 м, высота 2,3 м, площадь крыла 17 м2.

  
   
Нортроп F-89 «Скорпион»

   август 1948
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F-89D «Скорпион» с установками для стрельбы реактивными снарядами на концах крыла
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F-89C с пушечным вооружением и топливными баками на концах крыла
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Самолет «Скорпион» является одним из первых американских реактивных истребителей, специально разработанных для действий в любых метеорологических условиях. Истребитель F-89 «Скорпион» имеет сравнительно большие размеры, огромный фюзеляж исключительно сильно удлинен. Малая относительная толщина крыла (8,5% у корня и 7,5% на конце крыла) в сочетании с удлинением, равным 4,5, обеспечивает очень низкий коэффициент лобового сопротивления.

   Первый из двух опытных образцов истребителя XF-89 «Скорпион» совершил полет 16 августа 1948 г. После этого было построено 48 самолетов F-89A первого серийного образца. Силовая установка истребителя F-89A состояла из двух турбореактивных двигателей Аллисон J-35-A-21 с тягой 2220 кг каждый, расположенных под крылом по обеим сторонам фюзеляжа. Истребитель F-89A имел максимальную скорость 930 км/час и скороподъемность у земли 28 м/сек. Запас топлива в основных баках (в том числе 2 бака на концах крыла), равный около 5200 л обеспечивал максимальную дальность полета 4150 км. Вес пустого самолета и взлетный вес составляли соответственно 8980 и 14 740 кг.

   Второй серийный образец истребителя, имевший обозначение F-89B, был в основном подобен истребителю F-89A. Третий серийный -образен F-89C имел силовую установку из двух турбореактивных двигателей Аллисон J-35-А-ЗЗс тягой 2270 кг каждый. Всего было выпущено 150 таких истребителей. Последний серийный образец F-89D имеет улучшенное электронное оборудование и силовую установку из двух турбореактивных двигателей Аллисон J-35-A-35 с системой дожигания фирмы «Солар», позволяющей увеличивать тягу до 3400 кг. В отличие от первых серийных образцов, вооружение которых состояло из шести 20-мм пушек, вооружение истребителя F-89D состоит из 104 неуправляемых реактивных снарядов калибра 70 мм со складывающимися стабилизаторами, расположенных в двух установках на концах крыла. Образец истребителя DF-89 «Скорпион» может нести под крылом шесть управляемых реактивных снарядов Хьюз F-98 «Фолкэн». YF-89E имеет два турбореактивных двигателя Аллисон YJ-71-A-3 с тягой 4300 кг каждый. Основные размеры самолета F-89D следующие: размах крыла 17,1 м, длина 16,2 м, высота 5,3 м, площадь крыла 52 м2.

  
   
Мак-Доннэл XF-85 «Гоблин»

   август 1948
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Первый опытный образец самолета XF-85 после модификации.
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Второй опытный образец самолета XF-85 в первоначальном виде без дополнительных килей на крыле
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В связи с увеличением дальности полета тяжелых бомбардировщиков возникла необходимость обеспечения их от нападения истребителей противника. Одним из способов защиты бомбардировщика, радиус действия которого превышает радиус действия обычных истребителей сопровождения, является применение бортовых истребителей. Первым и единственным бортовым реактивным истребителем был истребитель XF-85.

   При проектировании истребителя предполагалось, что он должен наполовину убираться в передний бомбоотсек бомбардировщика Конвэр B-36, имеющий длину 4,9 м. В связи с этим размеры истребителя XF-85 «Гоблин» были предельно ограничены. Для создания достаточных зазоров, обеспечивающих свободный выпуск и принятие на борт истребителя, длина самолета не должна была превышать 4,6 м. Таким образом, истребитель XF-85 фактически превратился в крылатый турбореактивный двигатель Вестингауз J-34-WE-22 с тягой 1360 кг, на котором буквально верхом восседал летчик. Стреловидное крыло истребителя XF-85 перед его подвеской в бомбоотсеке бомбардировщика складывалось. Чтобы не прибегать к складывающемуся хвостовому оперению и для обеспечения необходимой его площади при сохранении минимальных габаритных размеров на истребителе были установлены пять хвостовых стабилизирующих плоскостей. Эти плоскости располагались радиально вокруг задней части фюзеляжа, и на двух из них находились комбинированные рули высоты и направления. Однако в дальнейшем было выявлено, что такого количества плоскостей для обеспечения необходимой устойчивости недостаточно, и на самолете было установлено еще три. Один из двух истребителей XF-85 совершил первый полет 23 августа 1948 г. с борта модифицированного бомбардировщика Боинг B-29. Однако истребитель не удалось принять обратно на борт бомбардировщика, и летчик был вынужден посадить его, применив посадочную лыжу на скорости около 270 км/час. Истребитель XF-85 имел максимальную скорость около 835 км/час; вес пустого самолета и взлетный вес составляли соответственно 1430 кг и 2190 кг. Основные размеры самолета следующие: размах крыла 6,5 м, длина 4,5 м, высота 2,5 м.

  
   
Конвэр XF-92A

   сентябрь 1948
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Экспериментальный самолет XF-92A, являвшийся летающей моделью проектировавшегося истребителя XF-92, вместо которого был построен истребитель YF-102.

   
Конвэр Модель XF-92A (7002) был первым в мире реактивным самолетом, на котором применено треугольное крыло. Первый полет на самолете был совершен 18 сентября 1948 г. Самолет XF-92A был разработан как летающая модель проектировавшегося одноместного истребителя XF-92 с силовой установкой, состоящей из турбореактивного и ракетного двигателей и рассчитанной для достижения скорости 1,25 Ма на высоте 15200 м. Однако в связи с прекращением работ над истребителем XF-92 самолет XF-92A был использован для получения данных, необходимых для проектирования истребителя Конвэр YF-102.

   Спроектированный при консультации д-ра М. Липпиша, который ранее в Германии проводил исследования в области применения треугольного крыла, самолет XF-92A совершил первый полет с турбореактивным двигателем Аллисон J-33-A-23, развивающим тягу 2090 кг без впрыска и 2450 кг с впрыском воды. В 1951 г. этот двигатель был заменен турбореактивным двигателем J-33-A-29, имеющим такую же тягу, но снабженным системой дожигания, позволявшей увеличивать тягу двигателя до 3720 кг. С этим двигателем самолет XF-92A во время летных испытаний достигал 0,95 Ма на высотах более 13 700 м. Вес пустого самолета XF-92A составлял 3855 кг. Первоначально проектный взлетный вес самолета составлял 5900 кг, однако в дальнейшем он был увеличен до 6800 кг.

   Самолет XF-92A имел небольшое тонкое крыло на большом круглого сечения фюзеляже. Стреловидность крыла по передней кромке составляла 60°; относительная толщина крыла была равна 6,5%. Элевоны, выполнявшие функции рулей высоты и элеронов, занимали всю заднюю кромку крыла и обеспечивали поперечное и продольное управление самолетом. Больших размеров вертикальное оперение обеспечивало путевую устойчивость и направление полета. Размеры самолета XF-92A: размах крыла 9,5 м, длина 12,9 м, высота 5,4 м.

  
   
SAAB-29

   сентябрь 1948
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Одноместный истребитель SAAB-29A.
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Штурмовик А-29А.
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Реактивные снаряды Бофорс на штурмовике А-29.
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Опытный образец фоторазведывательного самолета S-29C.
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Фоторазведывательный самолет S-29C.
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Истребитель J-29F.
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Разработка одноместного истребителя SAAB-29 была начата в октябре 1945 г. Первоначально проект самолета рассчитывался на применение турбореактивного двигателя Де Хэвилленд «Гоблин» с тягой 1400 кг. Согласно проекту (проект 1001), истребитель имел фюзеляж с круглым поперечным сечением, в котором размещались турбореактивный двигатель, основные топливные баки и шасси. Крыло было прямым, а хвостовое оперение находилось над реактивным соплом двигателя на тонкой хвостовой части фюзеляжа. Однако к концу года в Швеции стали известны характеристики нового турбореактивного двигателя Де Хэвилленд «Гоуст», развивавшего тягу 2270 кг, и одновременно были получены результаты проводившихся в Германии в период войны исследований в области применения стреловидных крыльев. В связи с этим было решено изменить проект самолета, установив на нем крыло со стреловидностью 25° и турбореактивный двигатель «Гоуст».

   Первый из трех опытных образцов истребителя SAAB-29 совершил полет 1 сентября 1948 г. На самолете был установлен турбореактивный двигатель «Гоуст» 45 с тягой 2000 кг английского производства. Первый серийный образец истребителя совершил полет в июле 1950 г., а первый истребитель был поставлен ВВС Швеции в мае 1951 г. На нем был установлен построенный шведской фирмой SFA турбореактивный двигатель Де Хэвилленд «Гоуст» 50 с тягой 2270 кг. SAAB-29 явился первым серийным истребителем со стреловидным крылом европейской конструкции. Истребитель имел высокорасположенное тонкое крыло двухлонжеронной конструкции с клепанной впотай работающей обшивкой. На передней кромке крыла установлены автоматические предкрылки, закрывающиеся при убирании взлетно-посадочных закрылков. Площадь крыла, равная 24 м2, обеспечивает удельную нагрузку на крыло (при нормальном взлетном весе) 252 кг/ м2. Первые серийные истребители имели воздушные тормозные щитки, расположенные за основным лонжероном крыла. Однако было установлено, что отклонение щитков вызывает вибрацию элеронов. В связи с этим тормозные щитки стали устанавливать на фюзеляже. Расположение и конфигурация щитков несколько необычны. Щитки имеют треугольную форму и расположены впереди отсеков для убирания шасси. Элероны первых самолетов занимали всю заднюю кромку крыла и при взлете и посадке использовались в качестве взлетно-посадочных закрылков. Позднее на самолетах стали устанавливаться обычные элероны и взлетно-посадочные закрылки. Управление элеронами осуществляется с помощью гидравлической бустерной системы фирмы SAAB.

   Диаметр двигателя «Гоуст» потребовал применения фюзеляжа значительного поперечного сечения. Размещение летчика верхом на подводящем воздухопроводе двигателя вызвало необходимость значительного увеличения высоты фюзеляжа. С целью обеспечить необходимую жесткость и в то же время удобство доступа к агрегатам на самолете была применена смешанная конструкция фюзеляжа (ферма с работающей обшивкой). Основой силовой схемы фюзеляжа является труба воздухопровода, усиленная стрингерами z-образного сечения, перегородками и шпангоутами. К этой трубе крепится крыло, внутреннее оборудование фюзеляжа, а также шасси. Фюзеляж самолета состоит из трех частей. Передняя часть, расположенная впереди кабины летчика, снабжена броневой плитой, центральная часть, вмещающая кабину летчика и турбореактивный двигатель, соединяется с задней частью при помощи четырех тавровых лонжеронов немного впереди крепления мачты антенны. Высокорасположенный стабилизатор имеет электрическое управление и может быть отклонен в полете в диапазоне углов от + 1 до – 6°. Все агрегаты шасси и топливные баки расположены в фюзеляже, который укорочен под хвостовым оперением с целью уменьшения длины выхлопной трубы двигателя.

   Вооружение самолета состоит из четырех 20-мм пушек «Свидиш-Испано». Запас топлива может быть увеличен за счет подвески двух сбрасываемых баков емкостью 400 л каждый, что увеличивает дальность полета самолета до 2680 км. С подвешенными баками максимальная скорость полета самолета ограничивается 795 км/час, тогда как без них самолет может развивать на высоте 1500 м скорость 1050 км/час. Скороподъемность у земли составляет около 38 м/сек, практический потолок – 13 700 м. Взлетная дистанция до высоты 15 м составляет 900 м, посадочная дистанция с высоты 15 м с выпущенными закрылками (при весе около 4600 кг) также составляет 900 м. Размеры самолета: размах крыла 11 м, длина 10,1 м, высота 3,7 м. Вес пустого самолета 4300 кг, нормальный взлетный вес 6050 кг.

   После снятия с производства первого серийного образца был начат выпуск истребителя J-29B, имеющего больший запас топлива. В варианте штурмовика самолет выпускался под обозначением А-29 и вооружался либо 16 реактивными снарядами «Бофорс» калибра 145 мм, подвешиваемыми под крылом, или другим оружием.

   Самолет S-29C, опытный образец которого совершил первый полет 3 июня 1953 г., является фоторазведывательным вариантом с измененной передней частью фюзеляжа, в которой устанавливается до шести авиационных фотоаппаратов. Наиболее поздним вариантом самолета SAAB-29, как сообщалось, явится истребитель J-29F, двигатель которого снабжен системой дожигания, позволяющей повысить тягу двигателя до 2950 кг, а также увеличить скороподъемность. На истребителе J-29F установлено модифицированное крыло, позволяющее увеличить критическое число Маха самолета до 0,86. Следует также отметить, что в режиме пикирования истребителем J-29 достигались скорости порядка 0,9 Ма. Истребитель J-29F начал поступать в истребительные части ВВС Швеции в конце 1954 г. В мае 1954 г. на истребителе SAAB-29 установлен новый рекорд скорости полета по замкнутому 500-километровому маршруту, равный 970 км/час.

  
   
Чанс Воут F7U «Катлэс»

   сентябрь 1948
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F7U-1 «Катлэс» в основном подобный опытному образцу XF7U-1
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F7U-3 с большими конструктивными изменениями и усиленной конструкцией

   
Самолет F7U «Катлэс» был первым боевым американским палубным истребителем, спроектированным под турбореактивные двигатели с дожиганием. Необычная внешняя форма самолета многим обязана бесхвостому самолету немецкой фирмы «Арадо», который выпускался в конца второй мировой войны. Разработка самолета «Катлэс» была начата в начале 1946 г.; первый полет опытного образца XF7U-1 состоялся 29 сентября 1948 г.

   Серийный образец истребителя F7U-1, который в основном был идентичен опытному образцу, имел силовую установку из двух турбореактивных двигателей Вестингауз J-34-WE-32 с тягой 1360 кг каждый. Он совершил первый полет 1 марта 1950 г. Было выпущено всего 19 самолетов F7U-1, после чего был начат выпуск улучшенного образца, имевшего обозначение F7U-2, а затем образца F7U-3, имевшего значительные конструктивные изменения. Истребитель F7U-3 был разработан под турбореактивные двигатели Вестингауз J-46, однако задержка с поставкой этих двигателей вынудила временно установить на самолете двигатели Аллисон J-35-A-21A, с которыми истребитель F7U-3 совершил первый полет 20 декабря 1951 г.

   В дальнейшем на серийных истребителях стали устанавливаться принятые в качестве стандартных турбореактивные двигатели Вестингауз J-46-WE-3, развивающие тягу 2180 кг без дожигания и 2770 кг с дожиганием. Истребитель F7U-3 у земли развивал максимальную скорость 1070 км/час без использования и 1130 км/час при использовании дожигания. Скороподъемность истребителя у земли без дожигания составляла 30,5 м/сек и 63,5 м/сек с дожиганием. Радиус действия истребителя был равен 480 км. Истребитель имел: нормальный взлетный вес 9100 кг, максимальный взлетный вес 10 560 кг; пустой самолет весил 5950 кг. Размеры самолета: размах крыла 11,8 л, длина 12,4 м, высота 3,5 м. Вооружение состояло из четырех 20-иш пушек и бомб общим весом 2450 кг, подвешиваемых под крылом. Под фюзеляжем истребителя могла быть смонтирована установка для 70-мм реактивных снарядов «Майти Маус».

   Выпускались также следующие варианты самолета: F7U-3M – носитель реактивных снарядов; F7U-3P – истребитель-фоторазведчик и A2U-1 – штурмовик для поражения наземных целей.

  
   
Аэроцентр N.C.1071

   октябрь 1948
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Экспериментальный палубный учебно-тренировочный самолет N.C. 1071, имевший необычную и неудачную конструкцию.

   
N.C.1071 был первым поднявшимся в воздух двухмоторным реактивным экспериментальным авианосным учебно-тренировочным самолетом, полностью разработанным и построенным во Франции Национальным обществом авиационной промышленности центра. Он был предназначен для экспериментальных и учебно-тренировочных целей. Силовая установка самолета состояла из двух английских турбореактивных двигателей Роллс-Ройс «Нин» 101 (построенных по лицензии французской фирмой «Испано-Сюиза») с тягой 2200 кг каждый. Он совершил первый полет 12 октября 1948 г. Особенность конструкции самолета состояла в том, что гондолы его двигателей в задней части имели равную длину с фюзеляжем, причем каждая из них несла на себе киль и руль направления, вершины которых были соединены горизонтальным оперением. В фюзеляже самолета была расположена кабина для трех членов экипажа. На самолете была применена новая система складывания крыла. Каждое полукрыло состояло из трех частей; внутренние части крыла складывались вверх и назад, средние – вертикально вверх и внешние – во внутрь, одна на другую.

   Было предложено несколько вариантов самолета N.C.1071, в том числе варианты всепогодного истребителя (N.C.1072) и истребителя-бомбардировщика (N.С. 1073). Однако после серии летных испытаний дальнейшая разработка .самолета была прекращена. Самолет N. С. 1071 имел следующие данные: максимальная скорость (на высоте 6000 м) 785 км/час, максимальная скорость у земли 720 км/час, скороподъемность у земли 24 м/сек, практический потолок 13200 м, вес пустого самолета 7370 кг, взлетный вес 11 500 кг, длина самолета 10,5 м, высота 4,5 м, размах крыла 20 м, площадь крыла 50 м2.

  
   
Мак-Доннэл XF-88 «Вуду»

   октябрь 1948
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Истребитель XF-38B после модификации
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Истребитель XF-88 в первоначальном виде без форсажных камер
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Самолет XF-88A

   
Самолет XF-88, разработанный в соответствии с тактико-техническими требованиями ВВС США для тяжелого дальнего истребителя вторжения, совершил первый полет 20 октября 1948 г. Проектирование самолета было начато 20 июня 1946 г. Силовая установка этого самолета состояла из двух турбореактивных двигателей Вестингауз J-34-WE-13 с тягой 1360 кг каждый, помещенных рядом внутри фюзеляжа. Выхлопные трубы двигателей были расположены внизу фюзеляжа позади крыла. Второй опытный образец XF-88A был закончен в 1950 г.; он имел два турбореактивных двигателя Вестингауз J-34-WE-22 каждый с тягой 1630 кг и системой дожигания.

   В связи с изменениями тактических требований заказ на разработку истребителя XF-88 в августе 1950 г. был аннулирован, однако в 1951 г. разработка самолета была возобновлена в соответствии с тактико-техническими требованиями ВВС США для дальнего истребителя сопровождения. В удлиненном фюзеляже самолета были помещены дополнительные топливные баки и установлены два турбореактивных двигателя Пратт и Уитни J-57-P-13 с тягой 4300 кг каждый. Новая модель самолета XF-88 была пущена в производство в варианте истребителя сопровождения под обозначением F-101 и в варианте фоторазведывательного самолета под обозначением RF-101A.

   Проект самолета XF-88A предусматривал установку четырех-шести 20-мм пушек. Крыло самолета было исключительно тонким со стреловидностью 35°, его относительная толщина составляла 6% у корня и 4,5% на конце. Площадь крыла была равна 32,5 м2.

   В дальнейшем в носовой части фюзеляжа первого образца самолета XF-88, получившего обозначение XF-88B, был установлен турбовинтовой двигатель ХТ-38 с целью испытаний околозвуковых и сверхзвуковых воздушных винтов. Основные размеры самолета XF-88 «Вуду» следующие: размах крыла 12,1 м, длина (XF-88A) 16,5 м, высота 5,6 м.

  
   
Сюд-Уэст «Эспадон»

   ноябрь 1948
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S.O.6025 «Эспадон»
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S.O.6020 01
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S.O. 6021.

   
Самолет «Эспадон» был разработан в соответствии с первой французской послевоенной программой строительства военных самолетов. Конструирование было начато в 1945 г. Первый опытный образец самолета, имевший обозначение S. О. 6020-01, совершил полет 12 ноября 1948 г. с турбореактивным двигателем Роллс-Ройс «Нин» R. N. 2, имевшим тягу в 2270 кг. Большой воздухозаборник двигателя был расположен под фюзеляжем позади задней кромки крыла и обусловливал большие потери. Необычайно высокий фонарь кабины явился следствием запоздалого решения министерства авиации относительно установки катапультируемого сиденья. На самолете S.О. 6020-02, совершившем полет 30 декабря 1949 г., подфюзеляжный воздухозаборник был заменен воздухозаборниками, расположенными по бортам фюзеляжа.

   Опытный образец S. О. 6020-01 был модифицирован в соответствии с образцом S. О. 6020-02, а в 1952 г. на концах его крыла было установлено по одному турбореактивному двигателю Турбомека «Марборё» с целью получения необходимых данных для разработки самолета S.O.9000 «Тридан». Второй образец использовали для испытаний жидкостно-реактивного двигателя SEPR 251 с тягой 1250 кг, установленного в задней части фюзеляжа. Баки с топливом для ЖРД были расположены на концах крыла. После внесения этих изменений самолет S.O. 6020-02 получил обозначение S.0.6026. Полет с жидкостно-реактивным двигателем состоялся 15 октября 1951 г. Третий опытный образец, которому было присвоено обозначение S.0.6025, совершил полет с SEPR 251 28 декабря 1949 г. Баки с топливом для двигателя и воздухозаборник были расположены под фюзеляжем. Четвертый и последний опытный образец самолета S.0.6021 совершил первый полет 3 сентября 1950 г. Этот образец имел облегченную конструкцию, увеличенную площадь крыла (с 25 до 27 м2) и сервосистему управления. Образец S.0.6021 имел следующие данные: максимальная скорость у земли 995 км/час, время набора высоты 10 000 м 9 мин. 5 сек., практический потолок 13 000 м, максимальная продолжительность полета 1 час. 5 мин., вес пустого самолета 4750 кг, взлетный вес 6100 кг, размах крыла 10,6 м, длина 14,9 м.

  
   
Нортроп Х-4 «Бэнтэм»

   декабрь 1948
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Экспериментальный самолет Х-4 «Бэнтэм». Было построено два самолета для исследований характеристик самолета без горизонтального оперения.

   
Экспериментальный самолет Х-4 «Бэнтэм», построенный для исследования устойчивости и других характеристик бесхвостого самолета со стреловидным крылом на больших дозвуковых скоростях, по своей аэродинамической схеме подобен более раннему английскому экспериментальному самолету Де Хэвилленд D. Н. 108. Схема самолета Х-4 значительно отличается от прежней схемы летающего реактивного крыла фирмы «Нортроп», в которой сравнительно толстое крыло сливается с утолщенной центральной частью, предназначенной для размещения экипажа. Х-4 носит отпечаток влияния немецких конструкций.

   Первый из двух самолетов Х-4 «Бэнтэм» совершил полет в декабре 1948 г. с двумя турбореактивными двигателями Вестингауз J-30-WE-1 с тягой 725 кг каждый, установленными в обтекателях в корневой части крыла; выхлопные трубы были выведены под хвостовую часть фюзеляжа. Среднерасположенное крыло имело тонкий профиль и стреловидность 40° по передней кромке. Элевоны были расположены на задней кромке крыла, вертикальное хвостовое оперение имело большое удлинение и ярко выраженную стреловидность. Несмотря на незначительные размеры кабины, в ней было установлено катапультируемое сиденье для летчика и весьма значительный комплект испытательных приборов, разработанных НАКА. Фонарь кабины открывался назад и в аварийных случаях мог быть сброшен силой воздушного потока, освобождая таким образом место для катапультирования летчика.

   Расчетный максимальный взлетный вес самолета Х-4 составлял 3180 кг, его размеры были исключительно малы: размах крыла 8,17 м, длина 7,1 м, высота 4,5 м. Самолет Х-4 не предназначался для превышения скорости звука, но он был рассчитан на большие дозвуковые скорости. При пологом пикировании самолет достигал скорости порядка 0,95 Ма. Максимальная скорость горизонтального полета составляла примерно 1010 км/час на высоте 3000 м. С помощью самолета Х-4 «Бэнтэм» в НАКА была осуществлена большая программа исследований.

  
   
Хоукер Р.1052

   декабрь 1948
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Первый самолет Р. 1052, в настоящее время летающий со стреловидным хвостовым оперением
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Второй самолет Р. 1052, позднее получивший обозначение Р. 1081.
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Р.1052 был построен как экспериментальный самолет главным образом с целью исследования характеристик управляемости и устойчивости стреловидного крыла на малых скоростях. Самолет Р.1052 имел такие же фюзеляж, хвостовое оперение, шасси и силовую установку, как и первый. реактивный истребитель фирмы «Хоукер» Р. 1040. Он был разработан в соответствии с поставленными летно-техническими требованиями. Первый из двух экспериментальных самолетов Р.1052 совершил полет 19 декабря 1948 г. с турбореактивным двигателем Роллс-Ройс «Нин» R.N.2, имеющим максимальную статическую тягу 2270 кг.

   Самолет Р. 1052 отличался от более раннего самолета Р. 1040 главным образом наличием стреловидного крыла с углом стреловидности 35°, обеспечившего ему более высокое допустимое число Маха. Крыло самолета Р. 1052 имело большую корневую хорду, а также более высокие лонжероны, обеспечившие восприятие возросших изгибающих и скручивающих моментов, явившихся результатом придания крылу стреловидности. Потребовалось также усилить элементы фюзеляжа, к которым крепились лонжероны крыла; передние узлы крепления крыла были передвинуты вперед. Размах горизонтального хвостового оперения был несколько уменьшен за счет отказа от закругленных концов стабилизатора, стоявшего на самолете Р.1040. В дальнейшем на самолете было установлено стреловидное хвостовое оперение. Размеры самолета: размах крыла 9,6 м, длина 11,5 м, высота 3,1 м, площадь крыла 24 мг .

   Первый опытный образец самолета Р.1052 был использован для получения опыта применения самолетов со стреловидным крылом авианосцами, а также для испытаний тормозных устройств и другого специального оборудования, которое начало применяться в 1951 г. Второй опытный образец самолета Р.1052, на котором в 1950 г. была заменена хвостовая часть фюзеляжа, получил обозначение Р.1081. Самолет Р.1052 развивал в горизонтальном полете максимальную скорость около 1040 км/час.

  
   
Супермарин Тип 510

   декабрь 1948
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Экспериментальный самолет Супермарин тип 510 – предшественник одноместного истребителя «Свифт».

   
Экспериментальный самолет Супермарин тип 510 с фюзеляжем самолета Супермарин «Аттакер», но со стреловидным крылом и хвостовым оперением был разработан в соответствии с летно-техническими требованиями самолета, предназначенного для исследования проблем полета на больших дозвуковых скоростях. Самолет имел обычное шасси с хвостовым колесом и турбореактивный двигатель Роллс-Ройс «Нин» с максимальной статической тягой 2270 кг (такой же, как на самолете «Аттакер»). Первый раз самолет взлетел 29 декабря 1948 г. Супермарин тип 510 – первый самолет со стреловидным крылом, совершивший посадку на палубу авианосца (8 ноября 1950 г). В дальнейшем самолет успешно прошел летные испытания на авианосце «Илластриес», для чего на нем были установлены тормозное приспособление и стартовые ускорители.

   Крыло самолета имело ламинарный профиль и угол стреловидности 40° по линии ¼ хорд. Размах и площадь крыла составляли соответственно 9,65 м и 25,4 м2. Длина фюзеляжа самолета равнялась 11,6 л. Высота самолета с опущенным хвостом составляла 2,7 м.

   Второй самолет, имевший обозначение тип 517, с удлиненной хвостовой частью фюзеляжа, в которой размещалась форсажная камера двигателя, совершил несколько полетов и в дальнейшем подвергся некоторым конструктивным изменениям. На самолете была удлинена носовая часть фюзеляжа, что значительно улучшило его аэродинамику, а также было установлено шасси с носовым колесом. Измененный таким образом самолет получил обозначение тип 535; он явился предшественником самолета типа 541, ставшего прототипом истребителя «Свифт».

   Самолет тип 510 был снабжен большим количеством испытательных приборов. Во время летных испытаний он развивал максимальную скорость около 1040 км/час. Других характеристик этого самолета не было опубликовано, однако известно, что он сыграл большую роль в разработке одноместного истребителя «Свифт».

  
   
Ильюшин Ил-28 «Бучер»

   конец 1948
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Примерный рисунок учебно-тренировочного самолета У-Ил-28
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Бомбардировщик Ил-28, кодовое обозначение НАТО – тип 47 «Бучер»

   
Трехместный легкий тактический бомбардировщик Ил-28 «Бучер» («мясник» – так его называют в военно-воздушных силах НАТО. – Ред.), созданный конструкторским бюро Ильюшина, является первым советским реактивным бомбардировщиком. Этот трехместный легкий фронтовой бомбардировщик поступил на вооружение частей советских ВВС в 1949 – 1950 гг. Предполагается, что опытный образец Ил-28 совершил первый полет в конце 1948 г. Он поставлялся в значительных количествах также для ВВС союзников Советской России. Существуют некоторые сомнения относительно типа турбореактивных двигателей, использованных на бомбардировщике Ил-28. Возможно, что на большинстве серийных образцов самолета устанавливались турбореактивные двигатели с осевым компрессором, разработанные на основе двигателя Юмо 004Н с максимальной статической тягой порядка 2300 – 2700 кг.

   Наиболее характерной особенностью бомбардировщика Ил-28 является расположение крыла, которое необычайно далеко сдвинуто назад. Допустимое изменение положения центра тяжести самолета достигается за счет двух длинных мотогондол квадратного поперечного сечения, вынесенных вперед и расположенных под крылом. Прямое крыло самолета имеет размах около 20,7 м и совершенно не суживается к концу по передней кромке. Вертикальное и горизонтальное хвостовое оперение стреловидное. Длина и высота самолета составляют приблизительно 19 и 7 л соответственно. Существует также измененный учебно-тренировочный вариант самолета со второй кабиной, расположенной впереди основной кабины летчика. Сообщалось, что имеется вариант тяжелого истребителя вторжения с неподвижным стрелковым вооружением в носовой части фюзеляжа, однако пока что нет никаких доказательств того, что существует вариант бомбардировщика Ил-28 со стреловидным крылом.

   Характеристики бомбардировщика Ил-28 не известны, но есть основания считать, что при суммарной тяге силовой установки около 5000 кг максимальная скорость самолета вряд ли превышает 930 км/час. Дальность полета бомбардировщика составляет, вероятно, около 3 200 км.

  
   
Туполев Тип 35 «Боусн»

   конец 1950
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Советский бомбардировщик берегового базирования конструкции Туполева; кодовое обозначение НАТО – тип 35 «Боусн».

   
Самолет тип 35, являющийся представителем первого поколения советских реактивных бомбардировщиков, предположительно является первым серийным боевым реактивным самолетом, разработанным под руководством А. Н. Туполева. Бомбардировщик тип 35 предназначен главным образом для действий с береговых баз ВВС СССР по морским целям. Предполагается, что опытный образец самолета проходил летные испытания в первой половине 1950 г. Известно, что бомбардировщик уже находился на вооружении частей ВВС в конце 1951 г.

   Самолет тип 35 имеет обычную конструктивную схему с фюзеляжем круглого сечения, форма которого искажена громоздким вертикальным оперением. Высокорасположенное крыло с постоянным сужением имеет размах около 21,3 м. Под крылом установлены две длинные мотогондолы квадратного поперечного сечения. Тип заключенных в этих гондолах двигателей точно не известен. Хотя и были сообщения, что эти двигатели имеют центробежный компрессор, однако обычно считается, что на самолете стоят турбореактивные двигатели с осевым компрессором, разработанные на базе немецкого двигателя Юнкерс-Юмо 004Н с максимальной статической тягой порядка 2300 – 2700 кг каждый.

   Предполагается, что стреловидный стабилизатор был применен на самолете из соображений увеличения его критического числа Маха на максимальных скоростях. Хотя точные характеристики самолета не известны, обычно считается, что его максимальная скорость лежит в уделах 880 – 960 км/час, а радиус действия превышает 1000 км.

  
   
Уэстлэнд «Уайверн»

   январь 1949
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Опытный образец самолета «Уайверн» Т. 3
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Серийный самолет «Уайверн» SA

   
Самолет Уэстлэнд W.35 «Уайверн» построен на базе поршневого самолета W.34 «Уайверн» T.F.I. Было заказано четыре опытных образца самолета: один с двигателем Роллс-Ройс «Клайд» R.C.3 мощностью 4030 л.с. и три с двигателем Армстронг-Сиддли «Питон» A.S.P.1 мощностью 4110 л.с. Опытный образец самолета с двигателем «Клайд» совершил первый полет 18 января 1949 г. Два месяца спустя, 22 марта, совершил полет опытный образец самолета с двигателем «Питон». Прекращение выпуска турбовинтового двигателя «Клайд» привело к тому, что в качестве стандартного двигателя для самолета был избран турбовинтовой двигатель «Питон».

   Первый серийный образец самолета, получивший обозначение «Уайверн» T.F.2, имел двигатель «Питон» A.S.P.I. Опытный образец двухместного учебно-тренировочного варианта, имевший обозначение W.38 «Уайверн» Т.З, совершил первый полет 11 января 1950 г. Основной серийный образец самолета «Уайверн» S.4 отличался от образца Т.F.2 силовой установкой, состоящей из более совершенного двигателя «Питон» A.S.P.3 мощностью 3670 л.с. плюс 535 кг тяги (4110 л.с.), капот которого был сзади обрезан с целью более удобного заряжания порохового стартера. Самолет имел также усиленный фонарь кабины, измененные триммера элеронов и дополнительные кили.

   Самолет «Уайверн» S.4 был первым боевым самолетом с турбовинтовым двигателем, принятым на вооружение. Он предназначался для использования в качестве палубного штурмовика и имел четыре неподвижно установленные 20-мм пушки; под фюзеляжем самолета могла подвешиваться торпеда, а под крылом – 16 реактивных снарядов или другое оружие. Вес пустого самолета и взлетный вес составляли приблизительно 6950 и 11 000 кг соответственно. Самолет имел максимальную скорость порядка 880 км/час и следующие размеры: размах крыла 13,4 м, длина 12,9 м, высота 4,8 м, площадь крыла 33 м2.

  
   
Дассо «Ураган»

   февраль 1949
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Экспериментальный самолет MD-450-30L с воздухозаборниками по бокам фюзеляжа
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Самолет MD-4E0-140 с экспериментальным шасси
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Самолет «Ураган», первый серийный французский реактивный истребитель, совершил первый полет 28 февраля 1949 г. с турбореактивным двигателем Испано-Сюиза «Нин» 102, имеющим максимальную статическую тягу 2270 кг. Второй опытный образец самолета MD-450-02 с таким же двигателем совершил первый полет 22 июля 1949 г. Третий опытный образец самолета MD-450-03, на котором был установлен турбореактивный двигатель «Нин» 104В с тягой 2300 кг, совершил первый полет 2 июня 1950 г.

   После постройки опытных образцов было выпущено 12 самолетов головной серии и 350 самолетов массовой серии. Из 350 серийных самолетов 91 машина, оснащенная двигателем «Нин» 105А с тягой 2350 кг, была поставлена для ВВС Индии, где получила наименование «Туфани». Несколько самолетов головной и массовой серий было использовано для летных исследований. На образце MD-450-3 был установлен турбореактивный двигатель «Нин» 102В с системой дожигания, что позволило увеличивать тягу двигателя до 3090 кг. Образцы MD-450-8 и MD-450-12 использовались для испытаний вооружения, причем последний имел две 30-мм пушки типа DEFA. Образец MD-450-11, получивший в дальнейшем обозначение MD-450-30, имел также 30-мм пушки и использовался для испытания боковых воздухозаборников для двухместного самолета MD-451 «Аладин» и истребителей типа MD-453. В дальнейшем образцы MD-450-11 и MD-450-12 были использованы для летных испытаний турбореактивных двигателей типа SNECMA «Атар» 101В с тягой 2500 кг. На самолете MD-450-140 было установлено шасси со сдвоенными колесами.

   Серийный истребитель «Ураган» с турбореактивным двигателем «Нин» 104В (тяга 2300 кг) имел максимальную скорость 935 км/час у земли, скороподъемность у земли 40 м/сек, практический потолок 15 000 м, взлетный вес 6800 кг; пустой самолет весил 4150 кг. Стрелковое вооружение истребителя состояло из четырех неподвижных 20-мм пушек типа Испано 404 (модель 50). Под крылом истребителя можно было подвешивать две 500-килограммовые бомбы. Размеры истребителя: размах крыла 12,3 м, длина 10,7 м, высота 3,95 м, площадь крыла 23,8 мг.

  
   
Армстронг-Уитворт A.W.55 «Аполло»

   апрель 1949
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Первый опытный образец самолета «Аполло»
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Второй опытный образец самолета «Аполло»
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Самолет A.W.55 «Аполло», явившийся вторым в мире пассажирским самолетом с турбовинтовыми двигателями, был разработан в соответствии с требованиями, выработанными комитетом Брабазона для гражданских самолетов. Он представлял собой средний транспортный самолет с количеством мест от 26 до 31. Самолет A.W.55 «Аполло», силовая установка которого состояла из четырех турбовинтовых двигателей Армстронг-Сиддли «Мамба» AS.Ma.l мощностью 1135 л.с. каждый, имел обычные внешние формы. Прототип «Аполло» совершил первый полет 10 апреля 1949 г.

   Первоначальные летные испытания выявили необходимость внести значительные изменения в конструкцию самолета. Трехлопастные винты двух внутренних двигателей с целью ликвидации бафтинга обшивки были заменены четырехлопастными, был установлен надфюзеляжный киль для устранения тенденции к срыву потока с руля направления и его аэродинамического затенения при несимметричной тяге, киль самолета был продлен вперед по фюзеляжу. Для преодоления продольной неустойчивости на режиме набора высоты был увеличен размах горизонтального хвостового оперения, была изменена также форма взлетно-посадочных щитков.

   В 1950 г. самолет «Аполло» получил свидетельство годности к полету. Второй опытный образец самолета со всеми изменениями, которые были внесены в конструкцию первого опытного образца, и с силовой установкой, состоящей из четырех турбовинтовых двигателей «Мамба» A.S.Ma.l мощностью 1475 л.с. каждый, совершил первый полет 12 декабря 1952 г. Однако самолет «Аполло» в серийное производство не пошел, и оба опытных образца были использованы для исследовательских работ. Второй опытный образец «Аполло» имел максимальную крейсерскую скорость 490 км j час на высоте 7600 м. Дальность полета с запасом топлива около 4400 л и нагрузкой 3400 кг составляла 1800 км при полете с крейсерской скоростью около 450 км/час на высоте 7600 м. Максимальная дальность полета при отсутствии ветра составляла 2160 км, скороподъемность у земли 7,5 м/сек, нормальный взлетный вес 21 300 кг. Размеры: размах крыла 28 м, длина 21,8 м, высота 7,9 м, полная площадь крыла 91,5 м2.

  
   
Инглиш Электрик «Канберра»

   май 1949
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Первый опытный образен бомбардировщика «Канберра» В.1.
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«Канберра» PER.3
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«Канберра» Т.4
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P.R. 7.
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«Канберра» В.6
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Мартин RB-57A.

   
[image: bin00000432.jpeg]
   

Мартин B-57В.
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Самолет Инглиш Электрик «Канберра», один из самых ранних английских образцов реактивного бомбардировщика, был задуман в 1945 г. с целью создания машины, отвечающей требованиям легкого высотного бомбардировщика с большой дальностью полета и достаточными скоростью и маневренностью, позволяющими отказаться от установки на самолете оборонительного вооружения.

   Вопреки общепринятой тенденции к применению все более тонких крыльев с большой удельной нагрузкой на самолете «Канберра» поставлено крыло с малым удлинением (4,3), умеренной относительной толщиной профиля (12% у корня и 9% на конце) и сравнительно небольшой удельной нагрузкой (примерно 195 – 205 кг/ м2). Применение такого крыла было вызвано главным образом стремлением к достижению максимальной крейсерской высоты полета с целью наибольшей экономии топлива и затруднения перехвата. Такое крыло обеспечило самолету также исключительную маневренность, особенно на предельных высотах, и отличную управляемость на малых скоростях.

   Первоначально самолет «Канберра» был спроектирован как двухместный бомбардировщик с радиолокационными средствами для бомбометания. Первые четыре опытных образца, получившие обозначение «Канберра» В.1, были построены в двухместном варианте. Первый опытный образец «Канберра» В.1 с двумя турбореактивными двигателями Роллс-Ройс «Эвон» R.А.2 с тягой 2720 кг каждый совершил первый полет 13 мая 1949 г. Второй опытный образец совершил первый полет 9 ноября 1949 г. На нем были установлена два турбореактивных двигателя Роллс-Ройс «Нин» с тягой 2270 кг каждый. Предполагалось, что в случае задержки с производством двигателя типа «Эвон» на самолете будут устанавливаться двигатели типа «Нин». Третий, четвертый и последующие опытные образцы имели турбореактивные двигатели «Эвон». Пятый опытный образец имел измененную носовую часть фюзеляжа для обеспечения бомбометания с оптическим прицелом, его экипаж состоял из трех человек. Этот вариант был запущен в серийное производство под обозначением «Канберра» В.2, его силовая установка состояла из двух турбореактивных двигателей типа «Эвон» R.A.3 с тягой 2950 кг каждый. Первые бомбардировщики «Канберра» В.2 начали поступать в части ВВС Великобритании в январе 1951 г.

   Самолет «Канберра» P.R.3 в основном подобен бомбардировщику «Канберра» В.2, однако имеет оборудование для ведения воздушной фоторазведки с больших высот. С целью размещения дополнительных топливных баков длина его фюзеляжа была увеличена с 20 до 20,3 м, была также снята прицельная аппаратура для бомбометания, расположенная в носовом отсеке фюзеляжа. Самолет «Канберра» Т.4 являлся учебно-тренировочным вариантом бомбардировщика «Канберра» В.2 с двойным управлением, места курсанта и инструктора в кабине расположены рядом, место штурмана расположено сзади. Экспериментальный самолет «Канберра» В.5, являвшийся вариантом бомбардировщика «Канберра» В.2, предназначенным для указания целей, имел снизу в остеклении носовой части фюзеляжа оптически плоскую панель.

   На смену бомбардировщику «Канберра» В.2 пришел бомбардировщик «Канберра» В.6, имеющий, подобно самолету «Канберра» P.R.3, удлиненный фюзеляж и увеличенный запас топлива во внутренних баках а также два турбореактивных двигателя «Эвон» R.A.7 с тягой 3400 кг каждый. Самолет «Канберра» P.R.7 является высотным фоторазведывательным вариантом «Канберра» В.6.

   «Канберра» В.8, опытный образец которого (самолет «Канберра» В.5) совершил первый полет 23 июля 1954 г., отличается от предыдущих вариантов полностью измененной носовой частью фюзеляжа, где была расположена кабина экипажа, состоящего из двух человек, большой фонарь, сходный с фонарем истребителя, смещен влево от плоскости симметрии самолета. В задней части бомбоотсекл может быть расположена батарея из четырех 20- или 30-мм пушек. Эта установка, просто и быстро снимается для перезаряжания или замены другим оружием. Хотя «Канберра» В.8 предназначен для использования в качестве дальнего ночного штурмовика, однако он легко может быть приспособлен в качестве высотного бомбардировщика. Подобно самолетам «Канберра» В.6 и P.R.7, самолет «Канберра» В.8 имеет два турбореактивных двигателя типа «Эвон» R.A.7 с тягой 3400 кг каждый. Размеры самолета: размах крыла 19,5 м, длина 20 м, высота 4,75 м, площадь крыла 89,2 мг. Максимальная скорость самолета равна около 1000 км/час, практический потолок – 15 200 м и максимальная дальность полета – 4800 км.

   В настоящее время в Австралии строятся 48 самолетов «Канберра» под обозначением В.20. Первые серийные самолеты выпущены с двигателями «Эвон», имеющими тягу 2950 кг, однако на последующих самолетах устанавливаются двигатели «Эвон» 109 (R.A.7) с тягой 3400 кг

   Самолет «Канберра» строится также в США в сильно измененном виде под обозначениями Мартин (модель 272) RB-57A и B-57В. Первый является разведывательным самолетом, внешне подобным самолету «Канберра» В.2, а второй – ночным бомбардировщиком, члены экипажа которого размещаются в затылок друг другу. Оба варианта являются двухместными самолетами с силовой установкой, состоящей из двух турбореактивных двигателей Райт J-65-W-3 или W-5c тягой 3270 кг каждый. Самолет B-57В несет восемь 12,7-мм пулеметов, установленных в передней кромке крыла, и восемь 127-мм реактивных снарядов типа «HVAR» или другое оружие. На самолете установлен вращающийся бомбовый отсек, устраняющий завихрение, образующееся при открывании обычных створок бомболюка на больших скоростях. Самолет B-57В имеет вес примерно на 1800 кг больше, чем «Канберра» В.6. Вес пустого самолета и взлетный вес составляют около 13 600 и 22 200 кг соответственно. В производстве для ВВС США находится также учебно-тренировочный вариант самолета B-57В с двойным управлением, имеющий обозначение B-57С.

  
   
Сюд-Уэст S.O.M.2

   апрель 1949
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Экспериментальный самолет S.O.M.2 после модификации для второго этапа летных испытаний.

   
Одноместный экспериментальный самолет S.О.М2, построенный как полуразмерная модель двухместного легкого бомбардировщика S.О.4000, впервые поднялся в воздух 13 апреля 1949 г., а в мае 1950 г. превысил скорость 1000 км/час в горизонтальном полете.

   Самолет М. 2 имел ламинарное крыло с углом стреловидности 31° по главному лонжерону. Почти вся задняя кромка крыла была занята закрылками типа «Фаулер», поперечное же управление самолетом обеспечивалось при помощи расположенных на концах крыла и соединенных со спойлерами небольших элеронов, передняя кромка была снабжена предкрылками. Крыло имело размах 9,5 м и площадь 18 м2. Боковые воздухозаборники для турбореактивного двигателя Роллс-Ройс «Дервент» 5 с тягой 1540 кг находились впереди крыла и выступали за контуры сечения фюзеляжа, воздухозаборные трубы располагались вдоль фюзеляжа в обтекателях. Длина фюзеляжа составляла 9,9 м. Шасси самолета имело необычную схему и состояло из трех расположенных тандемно основных колес, носового колеса и небольших опорных колес, убиравшихся в концевые части крыла.

   Для второй фазы летных испытаний, которая была начата 15 сентября 1951 г., после неудач при испытании бомбардировщика S.0.4000 на самолете установили серво-гидравлическую систему управления, дополнительные топливные баки на концах крыла, изменили механизм убирания шасси, а также была предусмотрена возможность установки пороховых реактивных двигателей для увеличения тяги при испытаниях на больших высотах. Вес пустого самолета был увеличен с 3840 до 4240 кг, а взлетный вес – с 4700 до 5400 кг. Самолет имел испытательную аппаратуру общим весом около 120 кг. Во время испытаний самолета было получено значительное количество данных об эффективности различных систем управления на больших высотах в диапазоне скоростей от 0,9 до 0,93 Ма.

  
   
Ледюк 010 (016)

   апрель 1949
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Ледюк 016
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Ледюк 010-01.
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Ледюк 010-01.

   
Ледюк 010 был первым пилотируемым самолетом, силовая установка которого состояла только из прямоточного воздушно-реактивного двигателя. Конструкция самолета была разработана Ледюком еще в 1937 г., однако постройка первого образца Ледюк 010-01 была закончена только в 1945 г. Фюзеляж самолета состоит из внутренней камеры, окруженной внешним кожухом. Во внутренней камере помещается кабина летчика, внешний же кожух образует кольцевой канал прямоточного воздушно-реактивного двигателя. Топливные насосы и генератор, приводимые в движение вспомогательным газотурбинным двигателем, расположены позади кабины, а еще дальше находится серия колец, на которых смонтированы топливные форсунки.

   Поскольку прямоточный воздушно-реактивный двигатель не обладает статической тягой, так как горючая смесь в нем сжимается только за счет скоростного напора, то для запуска самолет Ледюк 010 поднимался на самолете-носителе на некоторую высоту. Испытания в планирующем полете начаты в октябре 1947 г., первый полет с работающим двигателем самолет совершил 21 апреля 1949 г. В начальный период летных испытаний самолет достиг на высоте 11 000 м скорости 808 км/час на режиме половинной мощности двигателя. Был также построен второй самолет, Ледюк 010-02, а в феврале 1951 г. была закончена постройка третьего самолета, Ледюк 016.

   Вначале предлагали установить на концах крыла самолета Ледюк 016 вспомогательные турбореактивные двигатели Турбомека «Марборё» 1 с тягой 300 кг каждый, но предложение было отклонено, и на концах крыла вместо турбореактивных двигателей были установлены весовые балансиры.

   Скорость самолета Ледюк 010 ограничена 0,84 Ма, при которой его прямоточный воздушно-реактивный двигатель развивает тягу 1995 кг. Нормальный вес самолета с полной нагрузкой составляет 3000 кг. Размеры самолета: размах крыла 10,5 м, длина 10,25 м, площадь крыла 16 м2.

  
   
Рипаблик XF-91

   май 1949

   

[image: bin00000440.jpeg]
   


[image: bin00000441.jpeg]
   



[image: bin00000442.jpeg]
   

Экспериментальный истребитель Рипаблик XF-91, снабженный крылом с изменяемым углом установки.

   
Самолет Рипаблик XF-91, первоначально разработанный для использования в качестве высотного истребителя-перехватчика, имел ряд необычных конструктивных особенностей, наиболее поразительной из которых, несомненно, являлось стреловидное крыло с изменяемым углом установки, кроме того, оно расширялось и имело утолщение не к корню а к концам. Изменяемый угол установки крыла обеспечивал большой угол атаки на взлете и посадке. Применение обратного сужения в сочетании с предкрылками позволило уменьшить срыв потока с концов крыла на малых скоростях. В связи с такой формой крыла большая часть подъемной силы создавалась внешней его частью. Вследствие малой толщины корневой части крыла шасси было установлено на внешних его частях; расположенные тандем два колеса высокого давления на каждой из двух основных стоек шасси убирались в концевую часть крыла.

   Самолет XF-91 совершил первый полет 9 мая 1949 г.; силовая установка самолета состояла из одного турбореактивного двигателя Дженерал электрик J-47-GE-3 с тягой 2360 кг. Кроме того, самолет имел для кратковременного увеличения тяги четырехкамерный ЖРД Риэкшен моторс XLR-11-RM-9. Камеры двигателя были расположены в хвостовой части фюзеляжа попарно сверху и снизу выхлопной трубы системы дожигания основного двигателя и создавали суммарную тягу 2720 кг.

   Во время летных испытаний в декабре 1952 г. самолет XF-91 в горизонтальном полете при одновременной работе основного турбореактивного двигателя и вспомогательных жидкостно-реактивных двигателей превысил скорость звука и стал первым в США сверхзвуковым боевым самолетом. Заказа на серийное производство самолета XF-91 со стороны ВВС США не поступило, однако опыт, полученный в работе над этим самолетом, используется при разработке других конструкций.

   Никаких летных характеристик, относящихся к самолету XF-91, не было опубликовано. Размеры самолета следующие: размах крыла 9,5 м, длина 14,2 м, высота 5,5 м, максимальный взлетный вес 13 600 кг.

  
   
Локхид (модель 153) XF-90

   июнь 1949
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Первый опытный образец истребителя XP-90
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Второй опытный образец XF-90
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Самолет XF-90, который начали проектировать в 1946 г. как одноместный тяжелый истребитель дальнего действия, был вторым американским реактивным самолетом, предназначенным для «вторжения». Он мог выполнять задачу сопровождения бомбардировщиков и авиационной поддержки наземных войск на поле боя. Самолет XF-90 с силовой установкой, состоящей из двух расположенных в фюзеляже турбореактивных двигателей Вестингауз J-34-WE-11 с тягой 1630 кг (1900 кг с дожиганием) каждый, имел нормальный полетный вес около 11800 кг. Значительная часть этого веса приходилась на топливо как во внутренних, так и в двух внешних сбрасываемых баках, расположенных на концах крыла. Запас топлива обеспечивал истребителю XF-90 большую тактическую дальность полета, превышающую 3700 км. Однако мощность силовой установки не позволила истребителю развивать достаточные скорости, что в связи с изменившимися тактико-техническими требованиями привело в 1950 г. к отказу от дальнейшей работы над этой конструкцией.

   Первый из двух опытных образцов истребителя XP-90, совершивший первый полет 4 июня 1949 г., имел ряд характерных особенностей, которые были подмечены в его конструкции на основании данных испытаний в сверхзвуковой аэродинамической трубе. Низкорасположенное крыло имело максимальную относительную толщину профиля 8% и стреловидность 35°. Размах и площадь крыла составляли 12,2 м и 32 м2 соответственно; удельная нагрузка на крыло превышала 366 кг/ м2. Фюзеляж имел сильно вытянутую носовую часть круглого поперечного сечения, которая от воздухозаборников расширялась с целью размещения в ней рядом двух турбореактивных двигателей и их выхлопных труб. Все хвостовые поверхности были стреловидными. Длина и высота самолета составляли соответственно 16,7 и 4,5 м.

   Ни один из опытных образцов не имел вооружения, хотя по проекту на истребителе предполагалось устанавливать стрелковое вооружение для стрельбы вперед, состоящее из шести 12,7-мм пулеметов или из четырех 20-мм пушек. Под крылом истребителя могло размещаться различное боевое оружие для поражения наземных целей.

  
   
Локхид F-94 «Старфайр»

   июль 1949
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F-94A «Старфайр» с двигателем J-33-A-33.
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F-94B «Старфайр» с топливными баками типа «Флетчер».
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F-94B «Старфайр» с поднятым фонарем кабины.
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F-94C «Старфайр».
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F-94C «Старфайр» с крыльевыми установками для стрельбы реактивными снарядами.
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Самолет F-94 «Старфайр», представляющий собой двухместный всепогодный истребитель, служит ярким примером того, как удачно спроектированный основной образец самолета может быть настолько усовершенствован, что окажется способным выполнять такие задачи, которые ему первоначально и не предназначались.

   Хотя истребитель F-94 «Старфайр» и является двухместным вариантом первого американского боевого истребителя F-80 «Шутинг Стар», однако его развитие пошло так далеко, что истребитель F-94 представляет собой по существу совершенно новый самолет, полностью отличаясь от конструкции своего предшественника, за исключением только общей аэродинамической схемы. Успешное переоборудование истребителя F-80 в учебно-тренировочный самолет поставило вопрос об исследовании возможности разработки варианта двухместного всепогодного истребителя. Расположение воздухозаборников по бокам фюзеляжа облегчило установку в удлиненной носовой части фюзеляжа радиолокатора. С целью улучшения взлетных характеристик и характеристик набора высоты на самолете была установлена система дожигания фирмы «Солар». После этих изменений самолет получил обозначение F-94A. В декабре 1948 г.' ВВС США сделали заказ на производство ПО самолетов этой модели.

   Истребитель F-94A имел 75% стандартных узлов и агрегатов истребителя F-80. Силовая установка этой машины состояла из одного турбореактивного двигателя Аллисон J-33-A-33 с тягой 2090 кг. С впрыском воды двигатель развивал тягу 2450 кг, а с дожиганием 2720 кг. Первый полет истребитель F-94A (переоборудованный впоследствии в учебно-тренировочный самолет Т-33А) совершил 1 июля 1949 г., его серийное производство было начато в январе 1950 г., а первые поставки серийных истребителей были произведены в июне 1950 г. в 319-ю эскадрилью всепогодных истребителей. В носовой части фюзеляжа истребителя F-94A установлено радиолокационное оборудование общим весом 425 кг, общая длина фюзеляжа была увеличена до 12,2 м по сравнению с 10,5 м у истребителя F-80 «Шутинг Стар».Размах крыла и высота самолета составляли 11,8 и 3,85 м соответственно. Площадь крыла осталась без изменений и составляла 22 м2, но вследствие увеличения взлетного веса самолета до 7140 кг удельная нагрузка на крыло возросла примерно до 341 кг/м2 при взлете. Стрелковое вооружение состояло из четырех 12,7-мм пулеметов М-3, расположенных в носовой части фюзеляжа.

   Установка второго сиденья привела к необходимости некоторого уменьшения внутренних топливных баков, а применение дожигания привело к увеличению расхода топлива; все это вызвало весьма значительное сокращение дальности и продолжительности полета истребителя F-94A, который имел теперь только 2450 л топлива, включая топливо в сбрасываемых баках на концах крыла. Кроме того, летные характеристики самолета на больших высотах оказались неудовлетворительными, что потребовало установки на самолете более мощного двигателя и более тонкого крыла. Продолжительность полета предполагалось увеличить за счет применения новых 870-литровых дополнительных топливных баков типа «Флетчер». Первоначально новый образец самолета получил обозначение F-94B, однако внесенные конструктивные изменения были настолько существенны, что новому варианту было присвоено обозначение F-97A. Тем временем был выдан заказ на производство 150 усовершенствованных истребителей типа F-94 «Старфайр», на которых устанавливался новый прибор Сперри «Нуль-индикатор», а на концах крыла подвешивались дополнительные топливные баки типа «Флетчер». Усовершенствованный истребитель F-94A получил обозначение F-94B, а в июле 1950 г. истребитель F-97A получил новое обозначение – F-94C.

   Истребитель F-94C значительно отличался от своих предшественников. Относительная толщина крыла была уменьшена с 13 до 10%, что увеличило критическое число Маха с 0,80 до 0,85. Увеличение критического числа Маха позволило полностью использовать возросшую мощность установленного на самолете турбореактивного двигателя Пратт и Уитни J-48-P-5, имеющего тягу 2835 кг без дожигания и 3780 кг с дожиганием. Возросшая относительная толщина стабилизатора вызвала необходимость придания ему стреловидной формы в целях избежания явлений сжимаемости на больших скоростях. Была удлинена носовая часть фюзеляжа, закругленный диэлектрический обтекатель носовой части фюзеляжа на предшествующих образцах был заменен заостренным обтекателем В носовой части было размещено электронное оборудование общим весом 545 кг, которое включало автоматическую аппаратуру перехвата, прицеливания и управления огнем, автопилот фирмы «Вестингауз», «Нуль-индикатор» и аппаратуру слепой посадки. Размеры самолета следующие: длина 12,6 л*, высота 3,8 м, размах крыла 11,4 м. Максимальный взлетный вес был увеличен до 12 250 кг, в связи с чем удельная нагрузка на крыло при взлете возросла до 560 кг/ м*.

   Самолет F-94 «Старфайр» был первым американским боевым истребителем, на котором неподвижное стрелково-пушечное вооружение было полностью заменено реактивными снарядами. Двадцать четыре 70-мм реактивных снаряда «Майти Маус» со складывающимися стабилизаторами располагаются в носовой части фюзеляжа в кольцевой закрываемой шторками щели вокруг обтекателя антенны радиолокатора. Кроме того, по 12 штук 70-мм реактивных снарядов могли быть размещены в реактивных орудиях, установленных в цилиндрических обтекателях на передних кромках крыла, примерно на половине размаха каждой консоли крыла. Передняя часть такой установки прикрывается пластмассовым обтекателем, разрушающимся при пуске первого снаряда. На истребителе DF-94C могут быть также подвешены реактивные снаряды Хьюз F-98 «Фолкэн» с полуактивной системой самонаведения («D» означает, что самолет является носителем управляемых снарядов).

   Истребитель F-94C имеет у земли максимальную скорость 1035 км/час, скороподъемность у земли с использованием дожигания составляет примерно 47 м/сек. Максимальная дальность полета 2560 км. Всего было построено 279 истребителей типа 94С «Старфайр». Производство было прекращено в феврале 1954 г. Модель F-94D представляла собой одноместный штурмовик, разработка которого была прекращена.

  
   
Де Хэвилленд D.H.106 «Комета»

   июль 1949
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Первый и второй опытные образцы и первый серийный самолет «Комета» 1.
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«Комета 1А»
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«Комета» 2Х
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Первый серийный самолет «Комета» 2
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Опытный образец самолета «Комета» 3.
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Опытный образец самолета «Комета» 3.
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Немногие самолеты заинтересовывали более широкий круг инженеров и эксплуатационников, чем первый в мире пассажирский самолет D.H.106 «Комета» с турбореактивными двигателями. Неудача, постигшая первый серийный образец самолета и приведшая к снятию его с эксплуатации, была только временной задержкой в развитии этого исторического самолета, которая не смогла бросить тень на смелость и оригинальность конструкции, а также на выдающиеся качества самолета, обнаружившиеся при его эксплуатации.

   Начало разработки самолета D.H.106 следует отнести к 1943 г., когда авиационная фирма «Де Хэвилленд» и комитет Брабазона предвосхитили послевоенную необходимость в прогрессивных пассажирских самолетах с новыми газотурбинными двигателями. Основные формы D.H.106 были окончательно определены в августе 1946 г. В январе 1947 г. фирма получила заказ на производство 16 самолетов, а в декабре того же года было принято решение присвоить самолету D.H.106 наименование «Комета». Строительство первого опытного образца самолета было закончено в апреле 1949 г., а 27 июля 1949 г. он совершил первый полет.

   Удивительная простота внешних форм самолета «Комета» свидетельствует о передовых идеях, заложенных в его конструкции. Четыре турбореактивных двигателя установлены максимально близко к оси фюзеляжа в целях обеспечения возможности полета самолета на любых двух двигателях без значительной компенсации руля направления с помощью триммеров, что дает возможность уменьшить расход топлива на малых высотах, где экономичность турбореактивных двигателей особенно низка.

   Первый серийный образец «Комета» 1 имел четыре турбореактивных двигателя Де Хэвилленд «Гоуст» 50 Mk.l с тягой 2300 кг каждый. Первый серийный самолет типа «Комета» 1 совершил полет 1 января 1950 г. Самолет «Комета» 1 имел крыло с умеренной стреловидностью (20° по линии 74 хорд) и площадью 187 м2, обеспечивавшей сравнительно небольшую удельную нагрузку на крыло при взлетном весе около 48 500 кг. Кабина самолета была рассчитана на 36 – 40 пассажиров. Крейсерская скорость самолета «Комета»! составляла 785 км/час на высотах 10 700 – 12 800 м. Самолет эксплуатировался на международных авиалиниях с дальностью маршрута до 2080 км. Максимальная дальность полета «Кометы» 1 в спокойной атмосфере с полным запасом топлива и нагрузкой 5440 кг составляла 5650 км. Самолет имел следующие размеры: размах крыла 35 м, длина 28,3 м, высота 8,6 м. 2 мая 1952 г. компания BOAC приступила к регулярной эксплуатации самолетов «Комета», которые в течение первого года перевезли 27 700 пассажиров и налетали в общей сложности 168 000 000 коммерческих (платных) пассажиро-километров.

   Самолет «Комета» 1А отличался от самолета «Комета»! силовой установкой, состоящей из четырех турбореактивных двигателей типа «Гоуст» 50 Mk.2 с тягой 2330 кг каждый при впрыске водо-метаноловой смеси. Запас топлива самолета «Комета»1А был увеличен с 27 275 до 31 820 л, что позволило увеличить дальность беспосадочного полета примерно на 20%, взлетный вес был увеличен до 52 160 кг, число пассажирских мест было доведено до 44. Всего было построено -23 самолета типов «Комета»1 и 1А, включая опытный образец.

   «Комета»1 и «Комета»1 А были заменены в производстве моделью «Комета»2, которая являлась их дальнейшим развитием на базе преимуществ более высокой тяги и меньшего удельного расхода топлива турбореактивного двигателя Роллс-Ройс «Эвон». Первый опытный образец самолета «Комета» 2, созданный на базе планера серийного самолета «Комета» 1, на котором были установлены четыре турбореактивных двигателя «Эвон» 502 с тягой 2950 кг каждый, был быстро построен и под обозначением «Комета» 2Х совершил первый полет 16 февраля 1952 г. Серийный самолет «Комета» 2 отличался от своего прототипа силовой установкой из четырех турбореактивных двигателей «Эвон» 503 с тягой 3180 кг каждый, увеличенной на 0,914 м длиной фюзеляжа и измененным профилем крыла. Изменением профиля крыла преследовалось улучшение взлетных, а также летных характеристик на малых скоростях и уменьшение посадочной скорости самолета. Первый серийный самолет «Комета» 2, совершивший полет 27 августа 1953 г., имеет 44 пассажирских места и предназначен для использования на авиационных линиях с протяженностью участков беспосадочного полета 2800 – 3500 км. Полезная нагрузка самолета составляет 5900 кг, вес пустого самолета – 24 500 кг, взлетный вес – 54 400 кг; нормальная крейсерская скорость равна 770 км/час на высоте 12 200 м.

   Дальнейшим развитием самолета «Комета» является модель «Комета» 3, совершившая первый полет 19 июля 1954 г. По сравнению с самолетом «Комета» 2 длина фюзеляжа «Комета» 3 увеличена на 4,7 м. Площадь крыла увеличена до 195,5 мг, тогда как форма крыла в основном не претерпела изменений; была также несколько увеличена площадь взлетно-посадочных щитков. Отличительной особенностью крыла самолета «Комета» 3 является наличие двух дополнительных топливных баков в передней кромке крыла, которые увеличивают общий запас топлива самолета с 31 370 л («Комета» 2) до 36 600 л. На опытном образце были установлены четыре турбореактивных двигателя «Эвон» R.A. 16 с тягой 4100 кг каждый, однако на серийных самолетах «Комета» 3 будут устанавливаться двигатели типа «Эвон» 521 с тягой 4540 кг каждый. «Комета» 3 имеет от 52 до 76 пассажирских мест. Практическая дальность беспосадочного полета самолета с нагрузкой около 7900 кг составляет 4320 км, его крейсерская скорость равна 800 км/чаг на высоте 12 800 м, а взлетный вес – 68 000 кг.

  
   
Фуга С.М.8.R.

   июль 1949
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C.M.8.R-8.3 «Миджет»
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C.M.8.R-9.8 «Циклоп» II
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C.M.8.R-13 «Сильф»

   
Серия легких самолетов С. М. 8. R, разработанных фирмой «Фуга» в Эр-сюр-л'Адур, Франция, берет свое начало от планера С. М. 8. Первый образец самолета С. М. 8. R-13 «Сильф» представлял собой одноместный планер С. М. 8-13, на котором был установлен турбореактивный двигатель Турбомека «Пимене» с тягой 109 кг. Двигатель был установлен над фюзеляжем за кабиной летчика. Самолет «Сильф» совершил первый полет 14 июля 1949 г. и первоначально предназначался для летных испытаний турбореактивного двигателя «Пимене». Он имел взлетный вес 547 кг (пустой самолет весил 384 кг), максимальную скорость 260 км/час на высоте 4000 м, максимальную скороподъемность у земли 4 м/сек и максимальную дальность полета 320 км.

   Дальнейшим развитием самолета «Сильф», предназначенным для высшего пилотажа, явился самолет С. М. 8. R-9.8 «Циклоп», совершивший первый полет 31 января 1951 г. В то время как самолет «Сильф» сохранял многие характерные черты планера, в частности большое удлинение крыла (13 : 1), самолет «Циклоп» имел удлинение крыла 7, 7 : 1; размах его крыла был уменьшен с 13 до 8,75 м. Вес пустого самолета и взлетный вес составляли 393 и 553 кг соответственно, максимальная скорость была увеличена до 298 км/час и максимальная скороподъемность у земли – до 4,8 м/сек. Самолет «Циклоп» III отличался от самолета «Циклоп» II силовой установкой, состоящей из одного турбореактивного двигателя Турбомека «Палас» с тягой 160 кг, который позволил увеличить максимальную скорость до 347 км/час и максимальную скороподъемность у земли до 8 м/сек.

   Самолет Фуга С. М. 8. R-8. 3 «Миджет», предназначенный для авиационных состязаний, был разработан на базе самолета «Циклоп» III, размах крыла которого был уменьшен до 7 м. Было построено 12 самолетов «Миджет». Самолет «Миджет» имел: взлетный вес 540 кг, максимальную скорость у земли 347 км/час, дальность полета у земли 172 км и максимальную скороподъемность у земли 9 м/сек; вес пустого самолета 362 кг.

  
   
Аэроцентр N. С. 1080

   июль 1949
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Экспериментальный одноместный палубный истребитель N. С. 1080.

   
Одноместный палубный истребитель Аэроцентр N.С. 1080 был построен в соответствии с тактико-техническими требованиями авиации ВМС для скоростного палубного истребителя-перехватчика и истребителя-бомбардировщика, имеющего неподвижное стрелковое вооружение, состоящее из трех 20-мм пушек, а также бомбы и реактивные снаряды. Запас топлива внутренних баков должен был быть достаточным для полета по меньшей мере в течение 1,5 часа.

   Самолет N.C. 1080, совершивший первый полет 29 июля 1949 г., имел цельнометаллическую конструкцию с красивыми внешними очертаниями, не пострадавшими от широких ковшевидных воздухозаборников, которые находились по бокам передней части фюзеляжа на уровне кабины летчика и не выходили за контуры поперечного сечения фюзеляжа. Величина диаметра фюзеляжа определялась минимальными размерами, позволяющими поместить в фюзеляже турбореактивный двигатель Роллс-Ройс «Нин» с тягой 2270 кг. Крыло самолета имеет отчетливо выраженное сужение по передней кромке и умеренную стреловидность по задней кромке. Крыло не имеет обычных элеронов; поперечное управление самолетом обеспечивается при помощи специальных компенсаторов типа «Лемуан», установленных на концах крыла.

   После предварительных летных испытаний на концах горизонтального хвостового оперения были установлены дополнительные небольшие вертикальные плоскости. Данные самолета N. С. 1080 полностью выявить не удалось в связи с тем, что единственный опытный образец еще до конца испытаний был совершенно разрушен. Решение о постройке по лицензии истребителя Де Хэвилленд «Си Веном» вынудило отказаться от дальнейшей разработки самолета N. С. 1080.

   Самолет N.C. 1080 имел максимальную скорость 935 км/час максимальную скороподъемность у земли 20 м/сек, практический потолок 13 300 м. Размах крыла и длина самолета составляли 11 и 12,3 м соответственно; площадь крыла была равна 27 м2.

  
   
Авро Канада С. 102

   август 1949
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С. 102 «Джетлайнер» – первый реактивный пассажирский самолет, созданный в Северной Америке.

   
Подготовка к разработке проекта реактивного самолета С. 102 «Джетлайнер» была начата летом 1946 г. самолетостроительным отделом фирмы «Авро Канада». Первоначально предполагалось, что на самолете будут устанавливаться турбореактивные двигатели Роллс-Ройс «Эвон», однако осенью 1947 г., когда стало очевидно, что фирма не будет располагать этими двигателями, проект самолета был изменен применительно к силовой установке из. четырех турбореактивных двигателей Роллс-Ройс «Дервент» 5 с тягой 1635 кг каждый. В это время двигатель «Дервент» 5 обладал наибольшим ресурсом из всех турбореактивных двигателей. Самолет С. 102 с этими двигателями совершил первый полет 10 августа 1949 г. и явился таким образом первым реактивным пассажирским самолетом на американском континенте.

   Самолет С. 102 «Джетлайнер» рассчитан на беспосадочный полет протяженностью около 1750 км; он имел 50 пассажирских мест. Экипаж самолета состоял из двух человек; весь запас топлива размещался в четырех баках, расположенных в консолях крыла, суммарный запас топлива составлял 10 700 л. Вес пустого самолета равнялся 16 800 кг, взлетный вес – 29 500 кг. Максимальная крейсерская скорость на высоте 9100 м составляла 730 км/час, нормальная крейсерская скорость на той же высоте была 695 км/час, максимальная и нормальная скороподъемность у земли – 11,2 м/сек и 8,1 м/сек соответственно и нормальная дальность полета – 2000 м.

   Запас топлива на серийном самолете предполагалось увеличить до 18 180 Л. Была проведена подготовка серийного производства самолета С. 102, однако обязательства фирмы по военным заказам вынудили прекратить дальнейшую разработку этого перспективного самолета. Самолет С. 102 имел следующие размеры: размах крыла 29,9 м, длина 25,2 м, высота 8,05 м, площадь крыла 107,4 м2.

  
   
Авро тип 707

   сентябрь 1949
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Самолет тип 707
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Самолет тип 707B
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Самолет тип 707C

   
Когда в 1948 г. были выработаны тактико-технические требования для среднего бомбардировщика, имеющего большую бомбовую нагрузку и дальность полета, фирма «Авро» пришла к выводу, что наиболее полно отвечать этим требованиям может самолет с треугольным крылом, в котором могут быть размещены двигатели и достаточный запас топлива. Однако если аэродинамические характеристики треугольного крыла на больших скоростях теоретически были многообещающими, то совершенно мало было известно об аэродинамических характеристиках треугольного крыла на малых скоростях. Таким образом, самолет тип 707 был построен в качестве малоскоростной модели в V, натуральной величины проектировавшегося бомбардировщика тип 698.

   Самолет тип 707, силовая установка которого состояла из одного турбореактивного двигателя Роллс-Ройс «Дервент» с тягой 1630 кг, совершил первый полет 4 сентября 1949 года. В начале летных испытаний самолет был полностью разрушен. Второй, несколько измененный самолет тип 707В был закончен 6 сентября 1950 г., с этим самолетом и была продолжена программа летных испытаний. Самолеты тип 707 и тип 707В обладали малыми скоростями. Воздухозаборники этих машин находились в верхней части фюзеляжа. Третий самолет тип 707А, рассчитанный на большие скорости полета, совершил первый полет в июле 1951 г. Воздухозаборники были перенесены в корневые части крыла, плоскости управления были значительно модифицированы.

   Позднее был построен второй самолет тип 707А, а 1 июля 1953 г. совершил первый полет следующий вариант самолета – тип 707С, в основном подобный самолету тип 707А. Отличие состояло в том, что самолет тип 707С имел экипаж, состоящий из двух человек, располагавшихся рядом в более широкой кабине. Самолет тип 707С предназначался для ознакомления летного состава с особенностями полетов на самолетах с треугольным крылом. Самолет тип 707С имел вес около 4500 кг и следующие размеры: размах крыла 10,4 м, длина 12,9 м, высота 3,5 м.

  
   
Де Хэвилленд «Веном»

   сентябрь 1949 е.
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«Веном» F.B.1 первой серии
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Дальнейший серийный образец «Веном» F. В. 1.
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«Веном» F.B.50
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Опытный образец «Веном» N.F.3.
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Серийный истребитель «Веном» N.F.3
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«Веном» F.B.4 с измененным вертикальным хвостовым оперением
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«Си Веном» F (A.W.) 20
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«Си Веном» F. (A.W.) 21
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На основании результатов проведенных в 1947 г. летных испытаний экспериментального самолета «Вампир» с турбореактивным двигателем «Гоуст» стало очевидно, что после определенной модификации конструкции крыла для увеличения допустимого числа Ма в целях полного использования тяги двигателя «Гоуст» планер самолета «Вампир» может быть использован для установки более мощного турбореактивного двигателя, что должно привести к общему повышению летных показателей самолета. Несколько больший диаметр двигателя «Гоуст» по сравнению с диаметром двигателя «Гоблин» не требовал сильных изменений фюзеляжа существующей модели самолета «Вампир», на базе которой при использовании хвостового оперения самолета «Вампир» и нового крыла была создана новая модель самолета, получившая обозначение D.H.112 «Веном».

   Совершивший первый полет 2 сентября 1949 г. самолет «Веном»^ имел крыло с уменьшенной относительной толщиной профиля, небольшой стреловидностью по передней кромке и увеличенной прочностью с целью обеспечения лучшей маневренности с заполненными топливом баками, расположенными на концах крыла. Это позволило отказаться от необходимости сбрасывать эти баки с топливом при ведении боя. Стрелковое вооружение самолета состояло из четырех 20-мм неподвижных пушек «Испано», под крылом самолета могли подвешиваться две бомбы по 450 или 227 кг, вместо бомб можно было подвешивать кассеты с противопехотными бомбами, реактивные снаряды или баки с напалмовой смесью. Кроме дополнительных топливных баков на концах крыла, вместо бомб под крылом самолета могли подвешиваться два дополнительных топливных бака емкостью 455 л каждый. Силовая установка самолета состоит из одного турбореактивного двигателя Де Хэвилленд «Гоуст» 103 с тягой 2200 кг, обеспечивающего самолету максимальную скорость у земли порядка 1025 км/час и максимальную скороподъемность у земли более 45,5 м/сек. Самолет «Веном» особенно примечателен своей хорошей маневренностью на больших высотах и хорошей управляемостью на малых скоростях.

   Первая серийная модель самолета получила обозначение «Веном» F.B.I. Вариант этого истребителя-бомбардировщика под обозначением «Веном» F.B.50 строится по лицензии в Швейцарии для ВВС этой страны. Истребитель-бомбардировщик «Веном» F.B.50 поставлялся также для ВВС Ирака. «Веном» F.B 1 был заменен более совершенным вариантом «Веном» F.B.4, который имеет бустериое управление элеронами, позволившее увеличить угловую скорость вращения самолета вокруг продольной оси и улучшить его маневренность на больших скоростях, полностью модифицированные плоскости вертикального оперения и катапультируемое сиденье летчика. Самолет «Веном» F.B.4 имеет следующие размеры: размах крыла 12,7 м, длина 10 м, высота 2 м, площадь крыла 26 м2.

   Как и его предшественник, самолет «Веном» был разработан также в варианте двухместного ночного истребителя. Двухместный самолет «Веном» имеет расположенные рядом сиденья для членов экипажа, причем сиденье оператора радиолокационной станции расположено несколько сзади и справа от сиденья летчика,

   На самолете «Веном» F.B.4 было сохранено неподвижное стрелковое вооружение и дополнительные топливные баки на концах крыла, присущие одноместному самолету «Веном». Фирма получила заказы на серийное производство самолета как в варианте ночного истребителя ВВС «Веном» N.F.2, так и в варианте палубного истребителя «Си Веном» F. (A.W.) 20. Последний имеет складывающееся крыло с приводом от двигателя, узлы для запуска с катапульты и посадочный крюк, расположенный в обтекателе позади реактивного сопла двигателя.

   Истребитель «Веном» N.F.2 экспортировался в Швецию под обозначением «Веном» N.F.51. Вариант палубного истребителя «Си Веном» F.(A.W.) 20 под обозначением «Аквилон» (Норт Уинд) производится по лицензии во Франции фирмой SNCASE для авиации ВМС Франции. Первый серийный самолет «Аквилон» совершил полет 25 марта 1954 г.

   Самолет «Аквилон» имеет силовую установку из одного турбореактивного двигателя «Гоуст» 48 с тягой 2200 кг, выпускаемого фирмой «Фиат». Он отличается от истребителя «Си Веном» тем, что фонарь его кабины открывается назад, скользя по направляющим, в то время как фонарь самолета «Си Веном» открывается вверх, поворачиваясь на задних шарнирных узлах; кроме того, на самолете «Аквилон» установлены катапультируемые сиденья членов экипажа. Открывающийся скользящим движением фонарь кабины самолета «Аквилон» позволяет производить взлет с помощью катапульты и посадку на палубу авианосца с открытым фонарем. Кабина самолета имеет систему кондиционирования воздуха. «Аквилон» имеет суммарный запас топлива 2110 л, обеспечивающий максимальную дальность полета около 1600 км на высоте 9750 м. Максимальная скорость самолета составляет 940 км/час, минимальная – 175 км/чаc. Максимальная скороподъемность у земли равна 44,5 м/сек, практический потолок – 15 000 м. Для авиации ВМС Франции заказано 75 самолетов «Аквилон» в вариантах одноместного и двухместного истребителя. Одноместный вариант имеет весьма незначительные внешние отличия от двухместного варианта, если не считать удлиненного на 60 мм фюзеляжа, однако он имеет другое радиолокационное оборудование и реактивные снаряды или бомбы, подвешиваемые под крылом.

   Последними серийными вариантами самолета «Веном» являются ночной истребитель ВВС «Веном» N.F.3 и палубный истребитель «Си Веном» F.(A.W.)21, отличающиеся от своих предшественников бустерной системой управления элеронами, усовершенствованным турбореактивным двигателем «Гоуст» 104 с тягой 2200 кг, американским радиолокационным оборудованием, получаемым по программе взаимной помощи, и сбрасываемым бескаркасным фонарем кабины. Экспортный вариант палубного истребителя «Си Веном» F. (A. W.) 21 для ВВС Австралии имеет обозначение «Си Веном» Mk.53. Основные размеры палубного истребителя «Си Веном» F. (A. W.) 21 следующие: длина 11,2 м, высота 2,6 м, размах крыла 13 м, площадь крыла 26 м2.

  
   
Фэйри «Ганнет»

   сентябрь 1949

   

[image: bin00000481.jpeg]
   

Первый опытный образец самолета «Ганнет».

   
[image: bin00000482.jpeg]
   

Второй опытный образец самолета «Ганнет».
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Первый опытный образец самолета «Ганнет» после модификации.
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Третий опытный образец самолета «Ганнет».
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Серийный самолет «Ганнет» A.S.I.
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Опытный учебно-тренировочный самолет «Ганнет» Т. 2.
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Среди многих палубных самолетов авиации ВМС с» турбовинтовыми двигателями, появившихся после окончания второй мировой войны, палубный противолодочный самолет «Ганнет», несомненно, является одним из наиболее интересных. Самой необычной особенностью самолета «Ганнет» является его силовая установка с двумя воздушными винтами, обеспечивающая самолету преимущества силовой установки, состоящей из двух двигателей, как бы объединенных в одном агрегате. Самолет «Ганнет» был первым в мире самолетом, поднявшимся в воздух с такой силовой установкой.

   Самолет «Ганнет» был разработан в соответствии с тактико-техническими требованиями для двухместного самолета. Заказ на постройку опытного образца был получен 12 августа 1946 г. Один из этих двухместных опытных образцов самолета «Ганнет» совершил первый полет 29 сентября 1949 г. За истекшее с момента заказа время адмиралтейство внесло много изменений в тактико-технические требования в отношении вооружения, радиолокационного оборудования и тактического применения, что потребовало значительно изменить конструкцию самолета и предусмотреть место для размещения третьего члена экипажа. Третий опытный образец самолета «Ганнет», построенный в трехместном варианте, совершил первый полет 10 мая 1951 г. Размещение членов экипажа на этот раз отличалось от размещения, которое было в конечном итоге принято на серийном самолете «Ганнет» A. S. 1, тем, что штурман и оператор радиолокационной аппаратуры размещались в задней кабине.

   Опытные образцы были оснащены турбовинтовыми двигателями «Дабл Мамба» A.S.M.D.1 мощностью 2950 л. с, состоящими из расположенных рядом двух двигателей «Мамба» A.S.Ma.3., приводящих через общий редуктор два независимых друг от друга соосных винта противоположного вращения. Эта силовая установка была разработана специально для самолета «Ганнет» и обладала рядом достоинств для самолетов морской авиации. Наиболее важным достоинством этой силовой установки является, во-первых, то, что она расположена по центральной осевой линии самолета, и, во-вторых, что она позволяет увеличивать продолжительность полета самолета на крейсерском режиме за счет использования только одного из двух своих двигателей, сохраняя полную мощность для взлета и ведения боя. Кроме того, эта силовая установка упрощает посадку самолета с одним работающим двигателем, в то время как посадка на палубу с одним работающим двигателем при обычной схеме расположения двух двигателей всегда связана для летчика с трудностями пилотирования. Площади крыла и хвостового оперения, а также другие аэродинамические элементы самолета фактически рассчитаны на продолжительное использование только одного двигателя силовой установки. Силовая установка снабжена механизмом для установки винтов во флюгерное положение, что позволяет снизить сопротивление винта остановленного двигателя. При отказе одного из двигателей это уменьшает потерю высоты или скорости в течение времени, пока не будет запущен второй двигатель.

   Серийные самолеты «Ганнет» A.S.1, первый из которых вылетел в октябре 1953 г., имеют силовую установку из турбовинтового двигателя «Дабл Мамба» (100) A.S.M.D.3 мощностью 3190 л.с. (2950 л.-с. и 240 кг тяги). Сиденье летчика расположено над силовой установкой, что обеспечивает ему исключительно хороший обзор при посадке на палубу. Хороший обзор имеет также исключительно большое значение в конечной стадии действий против подводной лодки, когда ее приблизительное место нахождения определено с помощью радиолокационного оборудования. Штурман находится во второй кабине, расположенной непосредственно позади кабины летчика, оператор радиолокатора находится в третьей кабине, расположенной на уровне задней кромки крыла. Предназначенный для поиска целей и в то же время для их атаки самолет «Ганнет» обладает исключительно вместительным бомбоотсеком, в котором могут быть помещены авиабомбы, глубинные бомбы, мины или торпеды. Под крылом самолета могут быть подвешены радиогидроакустические буи или реактивные снаряды. Выдвижная антенна поисковой радиолокационной станции расположена позади бомбового отсека.

   Среднерасположенное крыло самолета имеет спереди вид ломаной линии. Для уменьшения габаритов машины при хранении каждая консоль крыла имеет две складывающиеся секции: внутренние секции складываются вверх, внешние – вниз. Обе секции складываются одновременно. Высота самолета со сложенным крылом составляет 4,2 м. Горизонтальное хвостовое оперение несет два вспомогательных киля, расположенных примерно на средине каждой половины стабилизатора. Самолет имеет посадочный крюк стержневого типа и узлы для установки на катапульте. Основные колеса шасси убираются в крыло по направлению к фюзеляжу; носовая стойка шасси несет два колеса. Самолет «Ганнет» имеет следующие размеры: размах крыла 16,5 м, длина 13,1 м, высота 4,17 м. Официальных данных относительно весовых и летных характеристик опубликовано не было, однако по иностранным источникам известны следующие данные самолета «Ганнет»: максимальная скорость 495 км/час, продолжительность полета 3 часа 12 мин.; вес пустого самолета 5550 кг, взлетный вес 8150 кг.

   Самолет «Ганнет» Т.2, который совершил первый полет 19 августа 1954 г., представляет собой учебно-тренировочный вариант самолета»Ганнет» A.S. 1 и предназначен для тренировки экипажей в управлении силовой установкой «Дабл Мамба» и в применении противолодочного вооружения. Если не принимать во внимание отсутствие антенны радиолокационной станции под фюзеляжем, самолет «Ганнет» Т.2 внешне совершенно подобен боевому варианту. Для курсанта предназначена передняя кабина, а для инструктора – вторая. Обе кабины оборудованы полным управлением. Третья кабина предназначена для радиооператора или двух пассажиров.

  
   
Арсенал VG-90

   сентябрь 1949
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Опытный одноместный палубный истребитель Арсенал VG-90. (Сравни с VG-70 стр. 140.)

   
Арсенал VG-90 являлся одним из трех одноместных палубных истребителей, разработанных в соответствии с тактико-техническими требованиями авиации ВМС. Двумя другими истребителями, построенными в соответствии с этими требованиями, являлись Аэроцентр N. С. 1080 и Норд 2200. При разработке истребителя VG-90 был использован опыт проектирования экспериментального самолета VG-70. Самолет VG-90 имеет такую же схему с высокорасположенным крылом, но с уменьшенной до 25° стреловидностью по линии L/4 хорды. Крыло самолета имело работающую обшивку, выполненную из многослойной фанеры, приклеенной способом «Редукс» к металлическим лонжеронам и нервюрам. В фюзеляже цельнометаллической конструкции был установлен турбореактивный двигатель «Нин» фирмы «Испано-Сюиза» с центробежным компрессором (тяга 2180 кг).

   Первый опытный образец VG-90-01, совершивший первый полет 27 сентября 1949 г., был разрушен при аварии 25 мая 1950 г. Второй опытный образец VG-90-02 совершил первый полет в июне 1951 г. и проходил затянувшиеся летные испытания в Вилларош. Заказов на серийное производство истребителя не поступало. Предполагалось заменить турбореактивный двигатель «Нин» производства фирмы «Испано-Сюиза» турбореактивным двигателем «Тэй» или турбореактивным двигателем CNECMA «Атар» 101. Предполагалось также установить на концах крыла самолета VG-90 прямоточные воздушно-реактивные двигатели, однако дальнейшая разработка самолета была прекращена.

   Согласно проекту, на истребителе VG-90 должны были устанавливаться три 20-мм пушки «Испано», была предусмотрена также возможность подвески под крылом бомбовой нагрузки весом около 1000 кг. Самолет имел максимальную скорость 955 км/час на высоте 6000 м и 900 км/час у земли, максимальная скороподъемность у земли составляла 23 м/сек. Вес пустого самолета и взлетный вес составляли 5170 кг и 8075 кг соответственно. Самолет имел следующие размеры: размах крыла 12,6 м, длина 13,4 м, высота 3,8 м, площадь крыла 30,7 м2.

  
   
Мартин XB-51

   октябрь 1949
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Опытный бомбардировщик Мартин XB-51 с силовой установкой, состоящей из трех турбореактивных двигателей.

   
Самолет Мартин «Модель 234», или XB-51, разработанный в соответствии с тактико-техническими требованиями ВВС США для специального штурмовика-бомбардировщика, предназначенного для действий с малых и средних высот, имел оригинальную по замыслу конструкцию и ряд необычных особенностей, к числу которых не в последнюю очередь надо отнести количество и расположение турбореактивных двигателей на самолете. Полезно заметить, что самолет XB-51 предназначался для выполнения тех задач, которые в настоящее время возложены на бомбардировщик Мартин B-57В («Канберра»), английский вариант которого разрабатывался одновременно с бомбардировщиком XB-51. Однако, за исключением того, что экипаж того и другого состоит из двух человек, эти самолеты являются полной противоположностью друг другу.

   Небольшое по размаху крыло самолета XB-51 имело исключительно тонкий профиль, стреловидность 35° и заметное обратное поперечное «V». Крыло было снабжено механизмом изменения угла установки, поворачивавшим его вокруг заднего лонжерона, что позволило самолету производить взлет и посадку почти в горизонтальном положении. Поперечное управление самолетом осуществлялось при помощи спойлеров, щелевые взлетно-посадочные щитки имели большую площадь и занимали большую часть размаха крыла. Тонкое крыло не могло вместить шасси, в связи с этим основные сдвоенные колеса шасси убирались в фюзеляж. Один из двух самолетов XB-51, совершивший первый полет 28 октября 1949 г., имел силовую установку, состоящую из трех турбореактивных двигателей Дженерал электрик J-47-GE-9 с тягой 2360 кг каждый: два двигателя были установлены в гондолах, крепившихся на пилонах к фюзеляжу, третий двигатель был установлен в хвостовой части фюзеляжа. Второй самолет XB-51 с двигателями типа Дженерал электрик J-47-GE-13 был построен весной 1950 г.

   Самолет XB-51 имел максимальную скорость у земли 990 км/час, взлетный вес – около 36 300 кг; его основные размеры следующие: длина 24,4 м, высота 5,2 м, размах крыла 16,15 м. Максимальная бомбовая нагрузка составляла 5450 кг.

  
   
«Норд» 2200

   декабрь 1949
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Опытный палубный истребитель «Норд» 2200 до модификации
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«Норд» 2200 после модификации

   
[image: bin00000496.jpeg]
   



Опытный образец самолета «Норд» 2200, совершившего первый полет 19 декабря 1949 г., был разработан в соответствии с тактико-техническими требованиями ВМС для одноместного палубного истребителя-перехватчика.

   Истребитель «Норд» 2200 имел один турбореактивный двигатель Испано-Сюиза «Нин» 101 с тягой 2200 кг и тонкое ламинарное крыло со стреловидностью 24°. Крыло было снабжено закрылками типа «Фаулер», занимавшими большую часть размаха крыла и соединенными со щелевыми предкрылками. Поперечное управление самолетом осуществлялось при помощи небольших элеронов, расположенных на концах крыла и соединенных со спойлерами, которые могли использоваться в качестве воздушных тормозных щитков. В фюзеляже размещался весь запас топлива (2080 л), достаточный для полета в течение 1 часа 30 мин. на скорости 695 км/час на высоте 12 000 м. На самолете было предусмотрено место для установки трех 20-мм или 30-мм пушек. Кроме того, под крылом могли подвешиваться две бомбы по 500 кг или восемь реактивных снарядов.

   После первоначальных летных испытаний самолет подвергся значительным конструктивным изменениям. Была установлена сервосистема управления самолетом, увеличена площадь вертикального хвостового оперения, в верхней носовой части фюзеляжа, над воздухозаборником, была установлена антенна радиолокационной станции перехвата и прицеливания. Летные испытания самолета были возобновлены 12 марта 1952 г., однако заказа на его серийное производство не последовало. Несмотря на это, были проведены летные испытания самолета по обширной программе, в результате которых были получены ценные данные, касающиеся проблемы применения самолета со стреловидным крылом с авианосцев.

   В своей первоначальной форме самолет «Норд» 2200 имел взлетный вес 7900 кг (пустая машина весила 4820 кг), максимальную скорость 930 км/час на высоте 5000 м и 905 км/час у земли. Максимальная скороподъемность у земли составляла 23 м/сек. Размеры самолета следующие: размах крыла 12 м, длина 13,5 м, высота 4,6 м, площадь крыла 31,6 мя.

  
   
«Норд» 1601

   январь 1950 г.
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Экспериментальный одноместный самолет «Норд» 1601.

   
Самолет «Норд» 1601 был построен с целью исследования устойчивости стреловидных крыльев в полете, влияния стреловидности на рули управления и устройства, увеличивающие подъемную силу крыла, а также других аэродинамических проблем при полетах на дозвуковых скоростях в диапазоне 0,8–0,85 Ма. Вначале намечалось, что на самолете будут установлены турбореактивные двигатели Рато SRA. 1, однако конструкция самолета была разработана применительно к двум турбореактивным двигателям Роллс-Ройс «Дервент» 5 с тягой по 1580 кг каждый. С такими двигателями самолет «Норд» 1601 совершил первый полет 24 января 1950 г.

   На самолете «Норд» 1601 было установлено тонкое крыло ламинарного профиля со стреловидностью 33°, снабженное предкрылками, большими щелевыми закрылками, небольшими элеронами и спойлерами. Размах крыла составлял 12,3 м, площадь крыла равнялась 30,2 м2. Турбореактивные двигатели «Дервент» были установлены у оснований консолей крыла по бокам фюзеляжа. Расположение двигателей вблизи центральной осевой линии фюзеляжа благоприятно сказывается на летных характеристиках самолета в случае выхода из строя одного из двигателей. Фюзеляж овального поперечного сечения имел длину 11,8 м. Плоскости хвостового оперения имели стреловидность 25°. Общая высота составляла 4,7 м.

   Самолет «Норд» 1601 имел максимальную скорость 995 км/час и максимальную скороподъемность у земли 35–40 м/сек (согласно показаниям испытательных приборов). Практический потолок составлял 12 000 л, взлетный вес – 6700 кг.

   Первоначально предполагалось разработать самолет в варианте всепогодного истребителя под обозначением «Норд» 1600. Были подготовлены эскизные проекты одноместного и двухместного вариантов этой модели. Предполагалось, что на самолете «Норд» 1600 будут устанавливаться турбореактивные двигатели «Атар» 101. Однако этот проект не получил официальной поддержки, и истребитель «Норд» 1600 не был построен.

  
   
Авро Канада CF-100

   январь 1950 г.
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Первый опытный образец CF-100 Mk.1 с турбореактивными двигателями «Эвон».
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Предсерийные образцы CF-100 Mk.2.
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Серийный истребитель CF-100 Mk.3.
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CF-100 Mk.4 с измененным фонарем кабины, состоящие на вооружении 428-й эскадрильи ВВС Канады.
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Разработка самолета CF-100 была начата в октябре 1946 г. в соответствии с тактико-техническими требованиями ВВС Канады для дальнего всепогодного истребителя, обладающего большими горизонтальными и вертикальными скоростями, хорошей управляемостью на малых скоростях, способностью действовать с небольших арктических аэродромов, большой продолжительностью полета в целях обеспечения воздушного патрулирования обширных ненаселенных районов Северной Канады. Удовлетворение всех этих требований привело к созданию сравнительно большого и тяжелого самолета с запасом топлива в основных баках на 4000 км. Детальная разработка конструкции самолета была начата в мае 1947 г., а постройка опытного образца – в январе 1948 г.

   Истребитель CF-100 представляет собой моноплан с низкорасположенным прямым крылом малого удлинения. Экипаж состоит из двух человек, располагающихся в затылок друг другу. Силовая установка имеет два установленных по бокам фюзеляжа турбореактивных двигателя с осевыми компрессорами. Центральная часть крыла и мотогондолы создают до 30% общей подъемной силы. Два опытных образца, получившие обозначение CF-100Mk.l, имели силовую установку из двух турбореактивных двигателей Роллс-Ройс «Эвон» R.A.3 с тягой 2950 кг каждый, поскольку турбореактивный двигатель Авро «Оренда», на который был рассчитан истребитель CF-100, еще не был готов для установки на самолете. Первый опытный образец с двигателями типа «Эвон» совершил полет 19 января 1950 г. Первый из десяти невооруженных самолетов СР-100 Mk.2 головной серии, предназначенных для исследований летных характеристик и оценки тактических качеств истребителя, совершил полет 20 июня 1951 г. с двумя турбореактивными двигателями «Оренда» Mk.2 с тягой 2720 кг каждый. Одна из этих машин была построена в варианте переходного учебно-тренировочного самолета Mk.2Т с двойным управлением.

   Заказ на производство 124 истребителей CF-100 Mk.З был получен в сентябре 1950 г. Первый серийный истребитель CF-100 Mk.З, в основном подобный самолету CF-100 Mk.2 головной серии, был поставлен в сентябре 1952 г. Силовая установка истребителя CF-100 Mk.З состояла из двух турбореактивных двигателей «Оренда» Mk.8 с тягой 2720 кг каждый, отличавшихся от двигателя типа «Оренда» Mk.2 модифицированным компрессором с целью улучшения характеристик разгона. Стрелковое вооружение истребителя состоит из восьми 12,7-мм пулеметов, смонтированных в подфюзеляжной установке. В носовой конической части фюзеляжа установлена радиолокационная станция перехвата и прицеливания типа APG-33. Истребитель имеет нормальный взлетный вес 15 400 кг, максимальный взлетный вес 18 000 кг, максимальную скорость 1025 км/час, максимальную скороподъемность у земли свыше 50,8 м/сек. Несколько самолетов CF-100 Mk.3 было построено в варианте учебно-тренировочного самолета переходного типа Mk.ЗТ с двойным управлением.

   Заказ на истребители CF-100 Mk.З был сокращен до 70 самолетов, последний из которых был поставлен 11 июля 1953 г. Вместо истребителя CF-100 Mk.З в серийное производство был запущен значительно измененный вариант CF-100 Mk.4. В общей сложности было заказано 600 истребителей такого варианта. Эти заказы в настоящее время близки к выполнению. Истребитель CF-100 Mk.4 содержит только около 25% узлов и деталей варианта Mk.З и внешне отличается от него удлиненной и несколько утолщенной носовой частью фюзеляжа, в которой расположена радиолокационная станция перехвата и прицеливания типа ARG-40. Носовая часть самолета поставляется фирмой «Хьюз». Истребитель имеет вооружение, состоящее из 58 неуправляемых реактивных снарядов «Майти Маус» калибра 70 мм со складывающимися стабилизаторами. Снаряды располагаются в двух установках (по 29 снарядов) на концах крыла. Установки, увеличивающие размах крыла до 16,3 м, имеют передние и задние конической формы обтекатели, изготовленные из плексигласа, которые сбрасываются в момент пуска первого реактивного снаряда. Реактивные установки после пуска всех снарядов могут быть сброшены, что увеличивает угловую скорость вращения истребителя относительно продольной оси на 20 градусов/сек. Истребитель может иметь также дополнительную подфюзеляжную реактивную установку, содержащую 48 реактивных снарядов калибра 70 мм. Эта установка может быть заменена установкой из восьми 12,7-мм пулеметов или четырех 30-мм пушек. Истребитель приспособлен также для применения самонаводящихся реактивных снарядов Хьюз F-98 «Фолкэн». Предусмотрена возможность подвески под крылом истребителя 12 таких снарядов. Применявшийся на первых серийных истребителях CF-100 Mk.4 фонарь кабины, состоящий из двух частей, выполненных из литого органического стекла, в дальнейшем был заменен цельным фонарем, который мог быть сброшен воздушным потоком.

   Опытный образец истребителя CF-100 Mk.4 совершил первый полет 11 октября 1952 г. Первый серийный истребитель Mk.4, совершивший первый полет 24 октября 1953 г,, имел два турбореактивных двигателя «Оренда» Mk.9 с тягой 2950 кг каждый, однако на последующих машинах устанавливались два двигателя «Оренда» Mk.11 с тягой 3180 кг каждый. Дальность полета, определяемая исключительно большим внутренним запасом топлива, характеризуется показателями недавнего беспосадочного перелета по маршруту Ванкувер – Норт Бэй (штат Онтарио) протяженностью 3360 км, выполненного за 3 часа 50 мин. со средней скоростью 880 км/час. Истребитель CF-100 является первым самолетом с прямым крылом, способным превысить скорость звука. Впервые самолет превысил скорость звука 18 декабря 1953 г. при пикировании.

   Истребитель CF-100 Mk.4 имеет нормальный взлетный вес свыше 18 000 кг и максимальную скорость около 1055 км/час. Размеры самолета следующие: размах крыла 15,85 м, длина 16,45 м, высота 4,7 м, площадь крыла 50,2 м2. Разрабатывавшийся вариант со стреловидным крылом и таким же оперением имел обозначение CF-103. Крыло должно было иметь стреловидность 25° по линии ¼ длины хорд и стреловидное хвостовое оперение. Разработка варианта CF-103 была прекращена.

  
   
Конвэр XP5Y-1(R3Y)

   апрель 1950
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Опытная разведывательная летающая лодка XP5Y-1
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Летающая лодка R3Y-1 «Трейдуинд»
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Летающая лодка R3Y-2

   
Разработанная первоначально для ведения дальней разведки на море летающая лодка XP5Y-1 отличалась десятикратным удлинением корпуса, обусловленным стремлением снизить чрезмерное аэродинамическое сопротивление, свойственное корпусам летающих лодок, в целях достижения большой скорости полета. Летающая лодка XP5Y-1 совершила первый полет 18 апреля 1950 г. с силовой установкой, состоявшей из четырех турбовинтовых двигателей Аллисон ХТ-40-А-4 мощностью 5500 л.с. каждый. В сентябре 1950 г. лодка XP5Y-1 установила мировой рекорд продолжительности полета с турбореактивными двигателями, продержавшись в воздухе 8 час. 6 мин.

   В бортах корпуса лодка имела пушечные установки. Максимальный взлетный вес лодки равнялся 72 600 кг. Ее максимальная скорость на высоте 7600 м составляла 637 км/час, а максимальная дальность полета – 6400 км. Однако изменение потребностей авиации ВМС США привело к превращению лодки в военно-транспортную машину с соответствующей переделкой ее конструкции. Эта модель получила обозначение R3Y «Трейдуинд». 12 таких самолетов было заказано для авиации ВМС США.

   Первый самолет «Трейдуинд» был спущен на воду 17 декабря 1953 г. и отличался от летающей лодки XP5Y-1 силовой установкой, состоящей из четырех турбовинтовых двигателей Т-40-А-10 мощностью 5850 л.с. каждый, установленных в мотогондолах новой конструкции и имеющих укороченные валы для воздушных винтов и выхлопные трубы, V-образные стойки поплавков заменили стержневые стойки. Носовая часть корпуса лодки «Трейдуинд» модели R3Y-1 в основном была подобна носовой части лодки XP5Y-1. В дальнейшем был построен вариант R3Y-2 с носовыми грузовыми люками. Эта модель совершила первый полет 22 октября 1954 г.

   Самолет «Трейдуинд» имеет максимальную скорость 618 км/час на высоте 7600 м. Его крейсерская скорость равна 480 км/час, скороподъемность у земли – 12,7 м/сек дальность полета – 7200 км, вес пустого самолета – 36 300 кг, взлетный вес – 68 000 кг. Размеры самолета: размах крыла 44,2 м, длина (R3Y-1) 43,3 м, высота 15,6 м,

  
   
Сюд-Уэст «Гроньяр»

   апрель 1950 г.
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Одноместный самолет S.E. 2410 «Гроньяр»
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Двухместный самолет S.E. 2415

   
Разработанный первоначально в варианте одноместного штурмовика «Гроньяр» имел ряд конструктивных особенностей, касающихся в первую очередь расположения двигателей. С целью обеспечения безвихревого воздушного потока вокруг крыла была применена скрытая установка двигателей. Для того чтобы избежать увеличения поперечного сечения фюзеляжа при расположении двух турбореактивных двигателей рядом, два турбореактивных двигателя Испано-Сюиза «Нин» 101 с тягой 2200 кг каждый на самолете «Гроньяр» были установлены уступом один над другим в задней части фюзеляжа. Первый опытный образец самолета «Гроньяр» S.E.2410, совершивший первый полет 30 апреля 1950 г., представлял собой одноместный моноплан с крылом стреловидностью 47°. Второй опытный образец S.E.2415 являлся двухместным вариантом с удлиненным фюзеляжем (с 15,4 до 16,8 л) и крылом со стреловидностью, равной лишь 32°, но с увеличенным размахом (с 13,6 до 15,6 м). Первый опытный образец совершил полет 14 февраля 1951 г. Были разработаны проекты нескольких вариантов самолета «Гроньяр», в том числе вариант S.E.2418, который должен был иметь крыло большой стреловидности от первого опытного образца, длинный фюзеляж от второго опытного образца и два турбореактивных двигателя «Тэй» с тягой 2850 кг каждый, а также варианты S.E.2419 и S.E.2423, которые должны были иметь стреловидное крыло второго опытного образца.

   Два опытных образца самолета «Гроньяр» использовались в качестве летающих лабораторий для летных испытаний 800-килограммовых снарядов «Матра» класса воздух – воздух. Два таких снаряда подвешивались под крылом самолета. Опытный образец S.E.2410 (в скобках указаны данные опытного Образца S.E.2415) имел максимальную скорость 1035 (955) км/час на высоте 1500 м, скороподъемность у земли 27 м/сек, вес пустого самолета составлял 11 100 (11 300) кг и взлетный вес достигал 14 470 т.

  
   
Дуглас A2D-1 «Скайшарк»

   июнь 1950 
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Серийный самолет A2D-1 «Скайшарк»
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Второй опытный образец XA2D-1
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Серийный самолет A2D-1 «Скайшарк»

   
Самолет «Скайшарк», разработанный первоначально для авиации ВМС США в качестве замены палубного штурмовика AD «Скайрейдэр» с поршневым двигателем, совершил первый полет 1 июня 1950 г. Наиболее интересная особенность самолета «Скайшарк» заключалась в его силовой установке, которая состояла из сдвоенного турбовинтового двигателя Аллисон ХТ-40-А-6, составленного из двух расположенных рядом двигателей Аллисон Т-38, приводящих через общий редуктор два соосных воздушных винта противоположного вращения. Любой из двух двигателей мог быть отключен с целью увеличения продолжительности полета.

   Было построено два опытных образца под обозначением XA2D-1. Фирма получила заказ на серийное производство самолета «Скайшарк» для авиации ВМС США, однако летные испытания опытных образцов задерживались вследствие неисправностей силовой установки, главным образом редукторов и системы управления винтами. В связи с этим заказ на производство самолета A2D-1 был сокращен до 10 машин. Серийный образец самолета «Скайшарк» отличается от опытных образцов ХА2-1 более высоким вертикальным хвостовым оперением, выхлопными трубами двигателей, выполненными заподлицо с обшивкой фюзеляжа, и измененной конструкцией фонаря кабины. Сдвоенный турбовинтовой двигатель ХТ-40-А-6 мощностью 5850 л.с. позволял самолету развивать максимальную скорость 735 км/час и достигать потолка 12 200 м. Самолет A2D-1 был рассчитан на подвеску под крылом бомб, реактивных снарядов или топливных баков общим весом 3600 кг, однако он позволял подвешивать под крылом нагрузку до 6800 кг. Вес пустого самолета составлял 7500 кг, его максимальный взлетный вес превышал 13 650 кг. Самолет имел следующие размеры: размах крыла 15,2 м, длина 11,6 м, высота 4,8 м.-

  
   
Хоукер Р. 1081

   июнь 1950
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Опытный образец самолета Хоукер Р. 1081.

   
Хоукер Р. 1081 представлял собой дальнейшее развитие самолета Хоукер Р. 1052. В отличие от своего предшественника он имел единую выхлопную трубу для турбореактивного двигателя Роллс-Ройс «Нин» 4 с тягой 2270 кг вместо двух на самолете Р. 1052, все плоскости его хвостового оперения имели стреловидность с целью увеличения скорости полета.

   Самолет Р. 1081, разработанный по инициативе фирмы, являлся одноместным истребителем и фактически вступил в жизнь в качестве второго опытного образна самолета Р.1052. Самолет Р.1081 совершил первый полет 19 июня 1950 г., спустя только четырнадцать недель после окончания разработки проекта и спустя пять недель после того, как самолет Р. 1052 был возвращен для переоборудования. На самолете Р. 1081 была сохранена форма носовой части фюзеляжа, крыло со стреловидностью 35° и шасси самолета Р. 1052, а также предусмотрена возможность установки системы дожигания, для чего в расширенной хвостовой части фюзеляжа была установлена единая выхлопная труба. Была предусмотрена также возможность неподвижной установки в носовой части фюзеляжа четырех 20-мм пушек. Под крылом могли подвешиваться сбрасываемые топливные баки.

   Первоначально предполагалось, что самолеты Р. 1081 будут производиться в Австралии для австралийских ВВС, однако этот план не был осуществлен. После того как первый опытный образец самолета Р. 1081 3 апреля 1951 г. разрушился при аварии, было решено этой моделью больше не заниматься. Самолет Р.1081 был использован для выполнения программы летных испытаний, начатой на самолете Р.1052 в диапазоне скоростей полета от 0,9 до 0,95 Ма. Данные, полученные при испытаниях самолета Р. 1081, были впоследствии использованы при разработке истребителя Р. 1067 «Хантэр». Самолет Р. 1081 имел следующие размеры: размах крыла 9,6 м, длина 11,4 м, высота 3,3 м, площадь крыла 24 м2.

  
   
F-84F-5-RE «Тандэрстрик»

   июнь 1950
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Первый опытный образец истребителя XF-84F c турбореактивным двигателем Аллисон J-35-A-25.
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Серийный истребитель-бомбардировщик F-84F «Тандэрстрик»
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RF-84F-I-RE «Тандэрфлэш».
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Рипаблик F-84F «Тандэрстрик»
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YF-84J с турбореактивным двигателем Дженерал электрик J-73.
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Первоначально предполагалось создать истребитель F-84F путем модификации истребителя F-84E «Тандэрджет» за счет установки стреловидного крыла, Стреловидного хвостового оперения и турбореактивного двигателя Аллисон J-35-A-29 с тягой 2630 кг. Самолет был разработан в соответствии с правительственной программой строжайшей экономии с расчетом использования около 60% станков и инструментов, применявшихся при производстве истребителя F-84E. Первый опытный образец XF-84F со стандартным фюзеляжем истребителя F-84E совершил первый полет 3 июня 1950 г. Этот самолет с силовой установкой, состоящей из одного турбореактивного двигателя Аллисон J-35-A-25 со статической тягой 2360 кг, был построен за 167 дней и отличался от своего предшественника новым крылом и хвостовым оперением, имеющими стреловидность 40° по линии V4 длины хорд. Однако в связи с началом войны в Корее были выделены дополнительные средства на его дальнейшее развитие, в частности было принято решение приспособить его конструкцию для установки более мощного турбореактивного двигателя Райт J-65 (строившийся по лицензии фирмы «Армстронг-Сиддли» турбореактивный двигатель «Сапфир»). Двигатель J-65 требует большего расхода воздуха, в связи с чем толщину фюзеляжа пришлось увеличить на 178 мм. Второй опытный образец XF-84F с турбореактивным двигателем Райт YJ-65-W1 (двигатель, большей частью собранный из деталей, импортированных из Великобритании) совершил первый полет 14 февраля 1951 г. Этот образец представлял собой фактически совершенно новый самолет, в котором было применено очень незначительное количество деталей истребителя F-84E «Тандэрджет». Самолет имел овальный фюзеляж с большим поперечным сечением, чем на предшествующем образце, и новое крыло, в конструкции которого применено большое количество штампованных деталей. На самолете был установлен новый фонарь кабины летчика, открывавшийся вверх на параллельных звеньях; перфорированные воздушные тормозные щитки были установлены по бокам фюзеляжа. Обычное горизонтальное хвостовое оперение, состоящее из руля высоты и управляемого в полете стабилизатора, было заменено на 50 серийных самолетах одной плоскостью управления.

   Первый серийный истребитель F-84P «Тандэрстрик», на котором также был установлен турбореактивный двигатель YJ-65-W-1, совершил пробный полет 22 ноября 1952 г. На первых серийных истребителях «Тандэрстрик» устанавливался турбореактивный двигатель J-65-W-1 с тягой 3270 кг, однако на истребителях серии F-84F-5-PE и всех последующих самолетах устанавливался незначительно модифицированный двигатель J-65-W-3.

   Истребитель F-84F имеет максимально допустимое число Ма = 1,175 и максимальную скорость у земли около 1150 км/час. С внешней нагрузкой истребитель имеет максимально допустимые скорости в пределах от 0,9 до 0,94 Ма. Практический потолок истребителя составляет 14 600 м, скороподъемность у земли – 38 м/сек. Нормальный боевой радиус действия равняется 1360 км; максимальная дальность полета (с запасом топлива 2150 л во внутренних баках, двумя 1700-литровыми и двумя 865-литровыми подвесными баками) превышает 4000 км. Стрелковое вооружение истребителя состоит из шести неподвижных 12,7-мм пулеметов М-3. Без внешней нагрузки истребитель F-84F имеет взлетный вес 8780 кг, который при подвеске двух 865-литровых баков с топливом, двух бомб по 450 кг, восьми реактивных снарядов типа HVAR и стартовых ускорителей возрастает до 11 800 кг. Максимально допустимый вес составляет 12 700 кг. С целью облегчения взлета при большой нагрузке и для замены применяющихся в настоящее время четырех пороховых стартовых ускорителей Рато, создающих суммарную тягу 1815 кг в течение 13 сек., намечено установить под хвостовым оперением истребителя ЖРД с тягой 2270 кг. Истребитель имеет следующие размеры: длина 13,2 м, высота 4,4 м, размах крыла 10,2 м. Второй опытный образец XF-84F был в конце 1951 г. модифицирован: носовой воздухозаборник был заменен двумя воздухозаборниками в корневых частях крыла. Эта схема не была принята для истребителя F-84F, однако она была принята для фоторазведывательного варианта RF-84F «Тандэрфлэш», разработанного одновременно с истребителем-бомбардировщиком. Перемещение воздухозаборников в крыло освободило носовую часть фюзеляжа для размещения там различных комбинаций дистанционно управляемых и автоматических фотоаппаратов для плановой и перспективной съемки. Опытный образец RF-84F «Тандэрфлэш» совершил первый полет в феврале 1952 г., первые серийные самолеты RF-84F поступили в части ВВС США в марте 1954 г. Кроме воздухозаборников, расположенных в корневых частях крыла, разведывательный самолет RF-84F отличается от истребителя F-84F также удлиненной носовой частью фюзеляжа (общая длина фюзеляжа увеличена до 14,4 м) и более высоким вертикальным хвостовым оперением (высота вертикального оперения увеличена до 4,57 м). Летные характеристики разведывательного самолета несколько лучше соответствующих характеристик истребителя, что явилось результатом удлинения фюзеляжа и сокращения вооружения до четырех 12,7-мм пулеметов М-3.

   Измененный вариант разведывательного самолета RF-84F предполагается применять в качестве бортового разведывательно-истребительного самолета (сокращенно «разист»). Этот самолет предполагается устанавливать в бомбоотсеке разведывательного бомбардировщика Конвэр GRB-36J, который будет выпускать его в районе цели и принимать обратно на борт после выполнения им своей задачи. Экспериментальный вариант YF-84J «Тандэрстрик» имеет турбореактивный двигатель Дженерал электрик J-73-GE-3 с тягой около 4080 кг. Первый из двух самолетов YF-84J, предназначенных для ВВС США, совершил полет 7 мая 1954 г.

  
   
I.A.M.E.33 «Пульки́» II

   июнь 1950
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Первый опытный образец одноместного истребителя «Пульки» II.

   
Самолет «Пульки» II был сконструирован профессором Куртом Танком, бывшим техническим директором немецкой фирмы «Фокке-Вульф». Несколько опытных образцов самолета было построено аргентинской государственной фирмой «Индустриас Аэронаутикас и Меканикас дель Эстадо» в Кордобе. При разработке самолета «Пульки» II был использован большой опыт, полученный немецкой авиационной промышленностью за годы войны, что позволило создать передовую современную конструкцию. Самолет «Пульки» II имеет ряд конструктивных особенностей, характерных для проектов немецких реактивных истребителей последнего периода войны, в частности истребителя Фокке-Вульф Та 183.

   Первый опытный образец самолета «Пульки» II, совершившего полет 27 июня 1950 г., имел один турбореактивный двигатель Роллс-Ройс «Нин» 2 с тягой 2075 кг, установленный позади кабины летчика в сравнительно коротком фюзеляже, срезанном под хвостовым оперением. Высокорасположенное крыло имело стреловидность 40°, а вертикальное хвостовое оперение – 50°, что было сделано из соображений размещения плоскостей управления на достаточном удалении от центра тяжести для обеспечения удовлетворительной балансировки. С целью избежания попадания на горизонтальное хвостовое оперение турбулентного потока с высокорасположенного крыла оно было установлено на самой верхушке киля.

   Опытный образец самолета «Пульки» II имел максимальную скорость на высоте 5000 м', равную 1045 км/час; его скороподъемность у земли равнялась 29,8 м/сек, практический потолок – 15 090 м. Вес пустого самолета составлял 3600 кг, взлетный вес – 5550 кг. Размеры самолета следующие: размах крыла 10,6 м, длина 11,6 м, высота 3.3 м, площадь крыла 25 м2. Вооружение самолета состояло из четырех 20-мм пушек. Два опытных образца самолета были разрушены во время летных испытаний; предполагавшийся серийный вариант самолета должен был иметь мощный турбореактивный двигатель с осевым компрессором и системой дожигания, который должен был обеспечить самолету максимальную горизонтальную скорость около 0,98 Ма.

  
   
Блэкборн Y.B.I.

   июль 1950 г.
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Самолет Блэкборн Y. В. 1.

   
Самолет Y. В. 1, разработанный в соответствии с теми же тактико-техническими требованиями, что и самолет Фэйри «Ганнет», совершил первый полет 19 июля 1950 г. На нем был установлен турбореактивный двигатель Армстронг-Сиддли «Дабл Мамба» A.S.M.D.1, развивающий мощность 2640 л.с. и реактивную тягу 368 кг. Любой из двух двигателей, составляющих сдвоенный турбовинтовой двигатель «Дабл Мамба», может быть выключен в полете, что позволяло самолету совершать крейсерский полет на одном работающем двигателе.

   В своем первоначальном виде проект самолета имел обозначение Y.A.5. Предполагалось, что на нем будет установлен турбовинтовой двигатель Нэпир «Каплд Наяд» N.Na.C.l, однако прекращение работы над этим двигателем вынудило установить на самолете двигатель «Дабл Мамба». До начала летных испытаний самолета Y.B.1 с турбовинтовым двигателем планер самолета испытали в полете на двух опытных образцах – Y.A.7 и Y.A.8 с поршневым двигателем Роллс-Ройс «Гриффон». За исключением силовой установки, самолет Y.B.1 в основном ничем не отличался от опытного образца Y.A.8; он совершил первую посадку на палубу авианосца «Илластриес» 30 октября 1950 г.

   Самолет Y.B.1 имел экипаж из трех человек; в фюзеляжный бомбовый отсек можно было помещать всевозможные боеприпасы. Позади бомбоотсека находилась выдвижная радиолокационная поисковая станция с круговым обзором. Самолет имел складывающееся низкорасположенное крыло типа «Чайка», каждая консоль которого состояла из двух складывающихся частей. Внутренние части крыла складывались вверх, концевые–вниз. Заказа на серийное производство самолета Y.B.1 не поступало. Размеры самолета Y.B.1: размах крыла 13,45 м, длина 12,9 м, высота 5,1 м, ширина со сложенным крылом 5,95 м. Самолет развивал максимальную скорость около 480 км/час, имел продолжительность полета более 3 час. и взлетный вес около 8200 кг.

  
   
Шорт S.B.3

   август 1950
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Шорт S.B.3 – опытный противолодочный самолет, разработанный на базе самолета «Старджен» с поршневыми двигателями.

   
Опытный палубный противолодочный и поисковый самолет S.B.3, построенный на базе буксировщика мишеней «Старджен», имевшего поршневые двигатели, совершил первый полет 12 августа 1950 г. Его силовая установка состояла из двух турбовинтовых двигателей Армстронг-Сиддли «Мамба» A.S.Ma.3 мощностью по 1475 л.с.

   Самолет S. В. 3 имел крыло и хвостовое оперение самолета «Старджен», однако его фюзеляж был значительно изменен, в частности полностью была изменена носовая часть фюзеляжа, в которой было сделано несколько смотровых окон для оператора радиолокационной установки. Внизу носовой части фюзеляжа в обтекателе был установлен качающийся поисковый радиолокатор, в бомбоотсеке самолета могли подвешиваться четыре глубинные бомбы. Кроме того, под крылом подвешивалась дополнительная боевая нагрузка. Экипаж самолета состоял из трех человек.

   Крыло имело цельнометаллическую двухлонжеронную конструкцию. Для размещения самолета на авианосце консоли крыла с помощью гидравлического механизма складывались назад и, повернувшись вокруг заднего лонжерона, размещались вдоль фюзеляжа. Самолет имел следующие размеры: размах крыла 18,2 м, длина 13,7 м, высота 4 м, ширина со сложенным крылом 6,8 м, площадь крыла 52 м2.

   Летные характеристики самолета не были опубликованы, однако известно, что этот опытный противолодочный самолет был рассчитан для полета на сравнительно малой крейсерской скорости с продолжительностью патрулирования, превышающей 3 часа. В отличие от своих современников– противолодочных самолетов Блэкборн Y.B.1 и Фейри «Ганнет», которые имели силовую установку, состоящую из сдвоенного турбовинтового двигателя «Дабл Мамба», S.B.3. при полете на одном двигателе испытывал значительное действие момента рыскания.

  
   
Авро «Аштон»

   сентябрь 1950 г
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Третий экспериментальный самолет «Аштон»
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Четвертый экспериментальный самолет «Аштон»
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Самолет тип 711 «Аштон», являвшийся одним из немногих тяжелых реактивных самолетов, специально построенных для исследовательской работы, был создан на базе самолета «Тюдор» 2, имевшего поршневые двигатели. Самолет «Аштон» предназначался для использования в качестве летающей лаборатории для исследования различных проблем, связанных с полетом реактивных самолетов на больших высотах, в связи с чем он был рассчитан для длительных полетов на высоте около 12 000 м. По заказу министерства снабжения Великобритании было построено шесть самолетов «Аштон». Первый полет состоялся 1 сентября 1950 г.

   Первый самолет «Аштон» Mk.l с силовой установкой из четырех турбореактивных двигателей Роллс-Ройс «Нин» 5 и 6 с тягой 2270 кг каждый, расположенных в двух мотогондолах, предназначался для исследования характеристик турбореактивных двигателей на больших высотах. Второй самолет «Аштон» Mk.2 предназначался главным образом для испытания на больших высотах систем кондиционирования воздуха, третий самолет «Аштон» Mk.3, снабженный радиолокационной установкой с подфюзеляжным обтекателем антенны и подкрыльными бомбовыми контейнерами, установленными с внешней стороны от мотогондол, использовался для получения необходимых данных для разработки усовершенствованных бомбоприцелов. Было построено еще два самолета типа Mk.3 и один самолет Mk.4, которые применялись для испытаний двигателей и приборного оборудования. Один самолет «Аштон» используется в качестве летающей лаборатории для испытания системы дожигания турбореактивного двигателя Бристоль «Олимп»: под каждой консолью крыла устанавливается по одному двигателю.

   Экипаж самолета «Аштон» состоит из пяти человек; он имеет следующие размеры: размах крыла 36,5 м, длина 27,4 м, высота 9,5 м, площадь крыла 132 м2. Взлетный вес самолета «Аштон» Mk.l с запасом топлива, достаточным для полета в течение 2 час. 15 мин. на высоте 12 200 м, равняется 32 700 кг. При этом весе его максимальная скорость на высоте 10 700 м составляет 700 км/час; его крейсерская скорость на той же высоте составляет 650 км/час; скороподъемность у земли равна 14,7 м/сек; дальность полета равна 2760 км.

  
   
Боултон-Пол P. 111

   октябрь 1950
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Боултон-Пол Р. III
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Боултон-Пол P. IIIА после модификации
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Экспериментальный самолет Р. 111, построенный с целью исследования аэродинамических характеристик треугольного крыла на околозвуковых скоростях, совершил первый полет 6 октября 1950 г. Силовая установка самолета состояла из одного турбореактивного двигателя Роллс-Ройс «Нин», воздух к которому подавался через широкий воздухозаборник овальной формы, расположенный в носу фюзеляжа. Самолет имел треугольное крыло с углом 45° по передней кромке и исключительно малой относительной толщиной. Необычной особенностью крыла являлось наличие съемных концевых частей, которые служили для сравнительных испытаний крыла с тупыми и острыми концами. Вершина киля также была съемной. Управление самолетом осуществлялось с помощью крыльевых элевонов и руля поворота. Вес пустого самолета составлял около 2950 кг и взлетный вес – около 4350 кг. Размеры самолета с установленными заостренными концевыми частями крыла и киля следующие: размах крыла 11,1 м, длина 7,95 м, высота 3,8 м, площадь крыла 18,5 м2.

   В течение 1953 г. планер самолета Р.111 подвергся конструктивным изменениям, в частности вокруг фюзеляжа, позади кабины летчика, на равных расстояниях были установлены четыре воздушных тормозных щитка прямоугольной формы. В носу фюзеляжа был установлен датчик давления. После такой модификации самолет получил обозначение Р.111А. Несмотря на сравнительно небольшую тягу турбореактивного двигателя «Нин» (2320 кг), самолет Р.111 способен развивать в горизонтальном полете скорость, соответствующую 0,95–0,98 Ма, и превышать скорость звука при пологом пикировании. Самолет под обозначением Р.111А начал проходить летные испытания 2 июля 1953 г.

   Можно предполагать, что полученные в результате летных исследований на больших скоростях самолетов Р.111/Р.111А данные будут использованы при разработке более совершенных сверхзвуковых самолетов с треугольным крылом.

  
   
DAP (А93) «Пика»

   октябрь 1950 г.
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Первый самолет «Пика».
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Второй самолет «Пика»
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«Пика» (туземное слово, означающее «птица») явился первым реактивным самолетом, разработанным и построенным в Австралии самолетостроительной фирмой DAP. Самолет «Пика» был создан на базе скоростного беспилотного самолета-мишени, разработанного в соответствии с тактико-техническими требованиями министерства снабжения Великобритании и предназначенного для исследовательских работ по программе разработки управляемых реактивных снарядов. Самолет «Пика», совершивший первый полет в октябре 1950 г., незначительно отличался от беспилотной модели, имевшей название «Джиндивик» Mk.l. Отличие состояло в наличии кабины летчика с необходимой системой управления и приборным оборудованием, а также в размещении воздухозаборников для двигателя по бокам фюзеляжа (вместо утопленного воздухозаборника в верхней части фюзеляжа на беспилотной модели «Джиндивик»), а равно в установке убирающегося шасси. На беспилотной модели применялись сбрасываемая взлетная тележка и лыжа.

   Как и «Джиндивик» Mk.l, самолет «Пика» имел один турбореактивный двигатель Армстронг-Сиддли «Аддэр» A.S.А.1 с тягой 480 кг, размах крыла 5,8 м и длину 7,1 м. Было построено два самолета «Пика», предназначавшихся для использования при разработке беспилотной модели «Джиндивик» с целью проверки общих характеристик конструкции, агрегатов системы дистанционного управления, примененной на модели «Джиндивик», а также для разработки нового оборудования. Было построено 12 беспилотных самолетов «Джиндивик» Mk. 1; в настоящее время в стадии постройки находятся 50 беспилотных самолетов типа «Джиндивик» Mk.2, который отличается от модели Mk.l и самолета «Пика» более тонким крылом и двигателем Армстронг-Сиддли «Вайпер» A.S.V.6 с тягой 860 кг.

  
   
Дуглас F4D-1 «Скайрэй»

   январь 1951 г.
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Первый опытный образец XF4D-1 «Скайрэй»
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Первый серийный самолет F4D-1
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Разработка палубного истребителя «Скайрэй» была начата в 1945 г. Первый из двух опытных образцов «Скайрэй» – XF4D-1 – совершил первый полет 23 января 1951 г. с турбореактивным двигателем Аллисон J-35-А-17 (тяга 2270 кг). Крыло самолета, внешние секции которого складываются вверх при размещении на авианосце, не являлось чисто треугольным; боковые кромки крыла имели закругленную форму, а задняя кромка имела стреловидность. Вследствие большого угла атаки крыла при посадке на самолете установлены носовое и хвостовое колеса шасси.

   Для дальнейших испытаний на самолете вместо двигателя J-35-A17 был установлен турбореактивный двигатель Вестингауз XJ-40-WE-6 с тягой 3180 кг, который в свою очередь был заменен двигателем XJ-40-WE-8, развивающим тягу 5260 кг при использовании системы дожигания. С этим двигателем второй опытный образец XF-4D-1 установил 3 октября 1953 г. мировой рекорд скорости полета 1205 км/час. Предполагалось, что на серийных истребителях F4D-1 будет использован турбореактивный двигатель J-40-WE-10, однако прекращение работы над этим двигателем вынудило переключиться на турбореактивный двигатель Пратт и Уитни J-57-P-2 с тягой 4400 и 6600 кг с применением дожигания. С такой силовой установкой первый серийный истребитель F4D-1, поставленный авиации ВМС США 5 июня 1954 г., в горизонтальном полете превысил скорость 1 Ма.

   Взлетный вес истребителя F4D-1 достигает 9100 кг. Вооружение состоит из четырех 20-мм пушек, которое может быть усилено шестью подкрыльевыми установками, каждая из которых содержит по семи 70-мм реактивных снарядов со складывающимися стабилизаторами, или четырьмя подкрыльевыми установками, содержащими по 19 таких реактивных снарядов каждая. Вместо реактивных установок под крылом истребителя могут быть подвешены две бомбы по 900 кг каждая. Основной запас топлива, равный 2840 л и достаточный для полета в течение около 45 мин., может быть увеличен за счет подвески двух сбрасываемых топливных баков емкостью 567 или 1136 л. Скороподъемность самолета у земли превышает 76 м/сек. Истребитель имеет размах крыла 10,2 м, длину – 12,8 м, высоту – 3,9 м.

  
   
Фуга «Жемо»

   март 1951 г.
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Фуга «Жемо» 1
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Фуга «Жемо» IV.
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Фуга «Жемо» 1

   
Самолет C.M.88-R «Жемо», разработанный для использования в качестве летающей лаборатории для испытания легких турбореактивных двигателей фирмы «Турбомека», имел два фюзеляжа самолета C.M.8R-9.8 «Циклоп», а также две консоли крыла и Два хвостовых оперения этого же самолета. Фюзеляжи соединялись при помощи прямого центроплана и горизонтальной балки, установленной под хвостовыми оперениями.

   Было построено два планера «Жемо», каждый из которых летал с различными типами турбореактивных двигателей. Самолет «Жемо» совершил первый полет 6 марта 1951 г. с силовой установкой, состоящей из двух турбореактивных двигателей «Пимене» с тягой по 100 кг каждый. Двигатели были установлены над фюзеляжами. С такой силовой установкой самолет имел обозначение «Жемо» 1. Самолет «Жемо» II, совершивший первый полет 16 июня 1951 г., имел один турбореактивный двигатель «Марборе» 1 с тягой 274 кг, установленный на центральном крыле между фюзеляжами. В дальнейшем на этом самолете был установлен опытный образец двигателя «Марборе» II (первоначально с тягой 350 кг); самолет с новым обозначением «Жемо» III совершил первый полет 24 августа 1951 г. С серийным двигателем «Марборе» II (тяга 400 кг) совершил первый полет 2 января 1952 г.

   Под обозначением «Жемо» IV самолет использовался в качестве летающей лаборатории для испытания двухконтурного турбореактивного двигателя Турбомека «Аспин» I с тягой 200 кг. С этим двигателем самолет совершил первый полет 2 января 1952 г. С двигателем «Аспин» II (тяга 360 кг) самолет под обозначением «Жемо» V совершил первый полет 21 июня 1952 г. Самолеты типа «Жемо» имели размах крыла– 10,8, длину – 6,65 м и высоту – 1,9 м. Весовые и летные характеристики самолетов изменялись в зависимости от типа турбореактивных двигателей. Взлетный вес колебался от 1100 кг («Жемо» I) до 1260 кг («Жемо» V), максимальная скорость у земли изменялась от 248 км/час («Жемо» IV) до 396 км/час («Жемо» III). Самолеты типа «Жемо» имели пять топливных баков общей емкостью 220 л.

  
   
Дассо «Мистэр»

   февраль 1951 г.
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Первый опытный образец самолета «Мистэр» с двигателем «Нин».
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Истребитель «Мистэр» IIА с двигателем «Тэй».
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Двухместный ночной истребитель «Мистэр» III.
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Опытный образец истребителя «Мистэр» IV с двигателем «Тэй».
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Предсерийный образец «Мистэр» IVA.
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Истребитель «Мистэр» IVB.
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Первоначальный вариант одноместного истребителя Дассо M.D.452 «Мистэр» представлял собой в основном дальнейшую разработку истребителя M.D.450 «Ураган». На истребителе «Мистэр» было установлено только новое крыло со стреловидностью 30°. Фюзеляж; и турбореактивный двигатель Испано-Сюиза «Нин» 104В с тягой 2300 кг были сохранены в новой модели. Первый опытный образец «Мистэр» I совершил полет 23 февраля 1951 г.

   Второй и третий опытные образцы, совершившие свои первые полеты 5 апреля и 2 июля 1952 г. соответственно, получили обозначение «Мистэр» IIА и отличались от первого опытного образца «Мистэр» 1 силовой установкой, состоящей из одного турбореактивного двигателя Испано-Сюиза «Тэй» 250 с тягой 2850 кг. В апреле 1951 г. было заказано 17 истребителей «Мистэр» головной серии. Три из этих 17 истребителей, получивших обозначение «Мистэр» ПВ, имели двигатели «Тэй», однако их стрелковое вооружение состояло из двух 30-мм пушек вместо четырех 20-мм пушек, установленных на истребителе «Мистэр»IIA. На последующих истребителях «Мистэр» головной серии устанавливался турбореактивный двигатель SNECMA «Атар»101. На двух истребителях в экспериментальных целях были установлены турбореактивные двигатели «Атар»101 F с системой дожигания и тягой 3800 кг.

   В апреле 1953 г. фирма получила заказ на производство 150 истребителей «Мистэр» IIC с турбореактивным двигателем «Атар» 101D-3, развивающим тягу 3000 кг. Истребитель «Мистэр» IIC имеет максимальную скорость 1055 км/час у земли и 930 км/час на высоте 12 000 м. Максимальная вертикальная скорость истребителя у земли составляет 43 м/сек, продолжительность полета – 1 час 30 мин. Стрелковое вооружение истребителя состоит из двух неподвижных 30-мм пушек «Испано» 603. Вес пустого самолета и взлетный вес составляют 5230 и 7450 кг соответственно. Истребитель имеет следующие размеры: размах крыла 11,6 м, длина 11,7 м, высота 4,25 м, площадь крыла 30,4 м2.

   Двухместный всепогодный вариант истребителя M.D.453 «Мистэр» III совершил первый полет 18 июля 1953 г. С целью размещения необходимого радиолокационного оборудования на истребителе «Мистэр» III воздухозаборники для турбореактивного двигателя «Тэй» 250 расположены по обоим бортам фюзеляжа в отличие от предшествующих модификаций, у которых воздухозаборник расположен в носовой части фюзеляжа. В носовом отсеке фюзеляжа истребителя «Мистэр» III размещена радиолокационная станция перехвата и прицеливания. Разработка истребителя «Мистэр» III была прекращена в связи с созданием более совершенной модели, получившей обозначение «Мистэр» IV.

   Одновременно с самолетом «Мистэр» НС был разработан самолет «Мистэр» IV, опытный образец которого совершил первый полет 28 сентября 1952 г. Истребитель «Мистэр» IV представлял собой фактически совершенно новую конструкцию, сохранившую только внешнюю аэродинамическую форму предшествующей модели. На истребителе «Мистэр» IV было применено новое крыло с относительной толщиной 7,5% (вместо 9% у старой модели) и углом стреловидности 38° по линии 1/4 длины хорд. Крыло крепилось к усиленному фюзеляжу овального поперечного сечения. В апреле 1953 г. согласно американской программе размещения военных заказов за границей (заказы «оф-шор») фирма получила заказ на производство 225 истребителей «Мистэр» IVA. Было намечено, что на первых 75 истребителях «Мистэр» IVA будет устанавливаться турбореактивный двигатель «Тэй» 250А с тягой 2850 кг, а на последующих – турбореактивный двигатель Испано-Сюиза «Вердон» с тягой 3500 кг. С двигателем «Вердон» истребитель «Мистэр» IVA имеет максимальную скорость 1110 км/час у земли и 985 км/час на высоте 12 000 м, скороподъемность у земли 45 м/сек и продолжительность полета 1 час 10 мин. Вес пустого самолета и взлетный вес составляют 5680 и 7400 кг соответственно. Размеры истребителя «Мистэр» IVA следующие: размах крыла 11,1 м. длина 12,8 м, высота 4,6 м, площадь крыла 32 м2.

   Разрабатывается несколько усовершенствованных вариантов истребителя «Мистэр» IV, в том числе одноместный всепогодный истребитель «Мистэр» IVB и двухместный ночной истребитель «Мистэр» IV. Силовая установка обоих вариантов состоит из одного турбореактивного двигателя Роллс-Ройс «Эвон» R.A.7R, имеющего тягу 3400 кг без дожигания и 4300 кг с дожиганием. Предполагается также установка на этих самолетах турбореактивного двигателя типа «Атар» 101G-21 с тягой 3300 кг без дожигания и 4200 кг с дожиганием. Истребитель «Мистэр» IVB отличается от истребителя «Мистэр» IVA удлиненной, вследствие установки системы дожигания и диэлектрического обтекателя над воздухозаборником, хвостовой частью фюзеляжа (длина самолета 13,4 м). Воздухозаборный канал вместо разветвления его на два рукава по бокам кабины у истребителя «Мистэр» IVB проложен под кабиной летчика. Изменение конструкции воздухозаборного канала потребовало внесения изменений в конструкцию механизма убирания носового колеса шасси и отсека для его размещения. На истребителе «Мистэр» IVB носовая стойка шасси складывается назад с поворотом колеса на 90°. в убранном положении колесо размещается под воздухозаборным каналом. При включенном дожигании истребитель «Мистэр» IVB имеет у земли максимальную горизонтальную скорость 1185 км/час и максимальную вертикальную скорость 112 м/сек. Опытный образец истребителя «Мистэр» IVB совершил первый полет 16 декабря 1953 г. Истребитель «Мистэр» IV, совершивший первый полет 19 июля 1954 г., имеет двухместную кабину с сиденьями, расположенными в затылок друг другу; над воздухозаборником расположена радиолокационная станция перехвата и прицеливания. Кроме стрелкового вооружения, состоящего из двух 30-мм пушек, истребитель может нести 52 неуправляемых реактивных снаряда «Брандт» класса воздух–воздух, размещаемых в выдвижной установке типа «Матра» 101, и четыре подкрыльные реактивные установки, содержащие по 18 реактивных снарядов каждая. На истребителе «Мистэр» XX установлено крыло стреловидностью 45° с относительной толщиной 6% и турбореактивный двигатель Роллс-Ройс «Эвон» R.A.14 с тягой 4300 кг.

  
   
Фэйри F.D.1

   март 1951
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Самолет F.D. 1 для исследований аэродинамических характеристик треугольного крыла; первоначально проектировался в качестве истребителя с вертикальным взлетом.

   
Самолет Фэйри F. D. 1 проектировался как истребитель с вертикальным взлетом; он отличался рядом конструктивных особенностей. Предполагалось, что взлет самолета F.D.I должен осуществляться с наклонной пусковой установки с помощью собственного специального турбореактивного двигателя фирмы «Роллс-Ройс». Совершенно необычным являлось устройство для управления самолетом за счет изменения силы реактивной струи каждого из четырех насадков, расположенных вокруг основного реактивного сопла. Практическая осуществимость проекта самолета F.D.1 была доказана испытаниями моделей с жидкостно-реактивными двигателями, которые показали, что ускорения на взлете будут приемлемы. Однако министерство снабжения Англии приняло решение использовать самолет для исследовательских целей. В связи с этим на самолете были установлены трехколесное шасси с носовым колесом и турбореактивный двигатель Роллс-Ройс «Дервент» 8 с тягой 1630 кг.

   В таком виде самолет F.D.1 совершил первый полет 12 марта 1951 г. Обтекатели, предназначавшиеся для размещения выходных насадков газовых рулей управления самолетом, были сохранены на первой стадии летных испытаний. Нижний обтекатель был приспособлен для размещения тормозного парашюта, остальные обтекатели позднее были сняты. Эти обтекатели дали повод для неправильных выводов о том, что на самолете должны быть установлены жидкостно-реактивные двигатели. Контейнеры, установленные на концах крыла, содержали противоштопорные парашюты. Управление самолетом осуществлялось с помощью элеронов и руля поворота. Имевшиеся на самолете небольшие горизонтальные хвостовые плоскости фактически не являлись органами управления. Самолет F.D.1, по существу являлся первым летавшим самолетом с треугольным крылом и горизонтальными хвостовыми плоскостями управления.

   Наиболее характерной особенностью самолета F.D.1 являлись его небольшие размеры: размах крыла и длина самолета составляли всего 5,95 и 8 м соответственно. До настоящего времени F.D.1 является самым малым пилотируемым самолетом с треугольным крылом.

  
   
Сюд-Уэст S.O.4000

   март 1951
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Опытный легкий бомбардировщик S.O.4000, оригинальной, но неудачной конструкции. Самолет совершил только один полет.

   
Легкий бомбардировщик S.O.4000 имел несколько необычную аэродинамическую форму. Среднерасположенное крыло было установлено примерно посредине непропорционально большого фюзеляжа, оно имело стреловидность 31° по главному лонжерону и постоянную по всей длине крыла относительную толщину профиля, равную 10%. Поперечное управление самолетом обеспечивалось небольшими элеронами на концах крыла в соединении со спойлерами. Широкие закрылки занимали почти весь размах крыла по задней кромке.

   В фюзеляже, имевшем большое круглое поперечное сечение, размещался экипаж, состоявший из двух человек. Члены экипажа располагались в затылок друг другу в небольшой герметической кабине, находившейся в носовой части фюзеляжа. В центральной части фюзеляжа, над бомбоотсеком, находились топливные баки общей емкостью 6500 л. В хвостовой части фюзеляжа были установлены рядом два турбореактивных двигателя Испано-Сюиза «Нин» 102 с тягой 2270 кг каждый. Выхлопные трубы были выведены под вертикальное хвостовое оперение. Два воздухозаборника двигателей были расположены по бокам фюзеляжа, позади его носовой герметизированной части. Большая длина воздухопроводов являлась причиной больших потерь тяги, которые частично являлись причиной сравнительно низких летных качеств самолета. Шасси самолета также имело необычную схему и состояло из четырех самостоятельных основных стоек и носовой стойки. На концах крыла намечалось установить две двухпушечные установки с дистанционным управлением.

   Самолет S.O.4000 совершил первый полет 16 марта 1951 г., однако дальнейшие летные испытания самолета были запрещены. Вес пустого и взлетный вес самолета составляли 16 600 и 22 000 кг соответственно. Расчетные летные характеристики предполагали максимальную скорость 845 км/час на высоте 9000 м и крейсерскую скорость у земли 825 км/час. Размеры самолета: размах крыла 17,85 м, длина 19,75 м, площадь крыла 75 м2.

  
   
Фоккер S.14 «Мах-Трейнер»

   май 1951
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Опытный образец самолета «Мах-Трейнер» с двигателем «Нин»
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«Мах-Трейнер» с двигателем «Дервент»
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S.14 «Мах-Трейнер» был первым реактивным учебно-тренировочным самолетом, предназначенным для обучения технике пилотирования при Переходе с самолета с поршневым двигателем на реактивный самолет. Сиденья инструктора и курсанта располагались рядом. Опытный образец самолета s. 14 совершил первый полет 20 мая 1951 г. с турбореактивным двигателем Роллс-Ройс «Дервент» 8 (тяга 1575 кг), построенным фирмой FNA. Фирма получила от ВВС Голландии заказ на производство 20 таких самолетов. Кроме того, намечалось построить 50 самолетов «Мах-Трейнер» в Бразилии фирмой «Фоккер индустриа S. А. до Бразиль». В 1953 г. турбореактивный двигатель «Дервент» был заменен турбореактивным двигателем Роллс-Ройс «Нин» 3 с тягой 2320 кг. Самолет с этим двигателем известен как «Мах-Трейнер» II.

   С двигателями типа «Дервент» или «Нин» самолеты «Мах-Трейнер» имеют следующие весовые и летные характеристики (данные самолета с двигателем «Нин» в скобках): вес пустого самолета 3770 кг (3970), взлетный вес 5350 кг (5530), максимальная скорость на высоте 6100 м – 710 км/час (825), крейсерская скорость на высоте 9100 м –585 км/час (618), скороподъемность у земли 16,3 м/сек (27,4), дальность полета 990 км (905).

   Для тренировки в воздушной стрельбе под фюзеляжем самолета может быть смонтирована съемная стрелковая установка с двумя 20-мм пушками, под крылом могут быть подвешены восемь 76,2-мм реактивных снарядов. Самолет имеет следующие размеры: размах крыла 12 м, длина 13,3 м, высота 4,67 м, площадь крыла 31,8 м2.

  
   
Белл Х-5

   июнь 1951
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Экспериментальный самолет Белл Х-5 с крылом изменяемой стреловидности.

   
Самолет Белл Х-5 был построен с целью исследования аэродинамического эффекта, вызываемого изменением угла стреловидности крыла в полете. Изменяемая стреловидность крыла позволяет в значительной мере расширить тактические возможности истребителя, поскольку она устраняет проблемы управляемости на малых скоростях, связанные с крыльями большой стреловидности, и дает возможность летчику произвольно уменьшать или увеличивать критическое число Ма. В связи с этим самолет Х-5 был построен в соответствии с полным объемом тактико-технических требований для фронтового истребителя с расчетом на принятие его ВВС США в качестве боевого самолета.

   Разработка самолета Х-5, начатая в конце 1948 г., велась на базе немецкого самолета Мессершмит Р. 1101. Первый из двух самолетов Х-5 совершил первый полет 20 июня 1951 г. Самолет Х-5 имел один турбореактивный двигатель Аллисон J-35-A-17 с тягой 2220 кг. Предполагалось в дальнейшем поставить на самолете один турбореактивный двигатель Вестингауз J-40- WE-2 с системой дожигания, однако ни этот двигатель, ни система дожигания на самолете применены не были.

   Механизм изменения угла стреловидности крыла автоматически компенсировал смещение центра тяжести самолета; специально разработанные обтекатели не допускали завихрений воздушного потока в корневых частях крыла при любом угле стреловидности. Крыло было снабжено предкрылками, простирающимися по всему размаху крыла. Угол стреловидности крыла мог изменяться в диапазоне от 20 до 60°. При минимальном угле стреловидности крыла максимальная скорость самолета составляла 967 км/час, при максимальном угле стреловидности максимальная скорость возрастала до 1040 км/час. Самолет имел взлетный вес 4500 кг и следующие размеры: размах крыла при угле стреловидности 20°–9,7 м, размах крыла при угле стреловидности 60° – 6,3 м, длина 10,2 м, высота 2,97 м, площадь крыла около 16,3 м2. Конструктивная сложность крыла с изменяемой стреловидностью препятствует его широкому применению,

  
   
Виккерс «Вэлиент»

   май 1951 г.
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Первый опытный образец бомбардировщика «Вэлиент» (тип 600) с воздухозаборниками щелевого типа.
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Второй опытный образец бомбардировщика «Вэлиент» (тип 667).
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«Вэлиент» (тип 667) с дополнительными топливными баками
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Один из первых серийных бомбардировщиков «Вэлиент» В. 1 (тип 674).
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Экспериментальный самолет «Вэлиент» В. 2 (тип 673)._
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Первый английский средний бомбардировщик «Вэлиент» с четырьмя турбореактивными двигателями, поступивший на вооружение ВВС Англии, был разработан в соответствии с тактико-техническими требованиями для такого типа самолета. Первый опытный образец, тип 660, совершил первый полет 18 мая 1951 г.; на нем были установлены четыре турбореактивных двигателя Роллс-Ройс «Эвон» R.A.3 с тягой 2950 кг каждый. Второй опытный образец, тип 667, совершивший первый полет И апреля 1952 г., отличался от первого опытного образца формой воздухозаборников. Позднее на втором опытном образце были установлены вначале турбореактивные двигатели типа «Эвон» R.A.7 с тягой 3400 кг, а затем двигатели типа «Эвон» R.A.14 с тягой 4300 кг каждый.

   «Вэлиент» имеет высокорасположенное крыло большой площади со средним углом стреловидности около 20°. Передняя кромка крыла имеет переменную стреловидность, внутренние части имеют угол стреловидности 45°, который применен на этих частях с той целью, чтобы потребная для размещения турбореактивных двигателей толщина крыла не снижала критического числа Ма. Четыре двигателя типа «Эвон» почти полностью скрыты, а поэтому создают ничтожное сопротивление. По задней кромке крыла установлены двойные щелевые закрылки, которые в сочетании со сравнительно небольшой удельной нагрузкой на крыло обеспечивают исключительно хорошие взлетные характеристики бомбардировщика «Вэлиент». Шасси имеет расположенные друг за другом спаренные основные колеса, которые убираются в среднюю секцию крыла. Фюзеляж имеет круглое поперечное сечение диаметром 3,35 м; в носовой части фюзеляжа расположена герметическая кабина, в которой размещается экипаж из 5 человек. Поверхности хвостового оперения имеют незначительную стреловидность и небольшое удлинение. Горизонтальное оперение приподнято до середины высоты киля с целью избежания попадания на него турбулентного потока воздуха с крыла. В обтекателе киля расположен небольшой заборник воздуха для подогревателя антиобледенительной системы поверхностей хвостового оперения. Первый серийный вариант, получивший в ВВС Англии обозначение «Вэлиент» В. I, внешне весьма мало отличается от второго опытного образца. Отличие состоит только в незначительно удлиненных выхлопных трубах двигателей и в установке диэлектрических панелей в носовой части фюзеляжа. «Вэлиент» В. 1 имеет четыре турбореактивных двигателя «Эвон» R.A.14 с тягой 4300 кг каждый; однако последующие серийные бомбардировщики «Вэлиент» будут иметь четыре турбореактивных двигателя «Эвон» R. А.28 с тягой 4540 кг каждый. Размах крыла самолета – 34,8 м, длина – 33 м.

   Данных о летных характеристиках бомбардировщика не опубликовано, однако можно предполагать, что крейсерская скорость бомбардировщика «Вэлиент» составляет 0,9–0,95 Ма (940–945 км/час) на высотах более 15 200 м; его нормальная дальность полета должна быть порядка 4800 км. Дальность полета может быть увеличена за счет применения дополнительных топливных баков большой емкости, устанавливаемых под консолями крыла. Такие баки впервые были применены на втором опытном образце, который должен был принять участие (но не принимал) в перелете по маршруту Англия – Новая Зеландия. Перелеты были организованы с целью проверки возможностей бомбардировщика «Вэлиент» в отношении дальних беспосадочных перелетов. Показательным с точки зрения дальности полета самолета является то, что трасса перелета была разбита только на три участка, наибольший из которых имел протяженность около 8000 км. Нормальный взлетный вес самолета, вероятно, составляет около 54 500 кг, хотя максимальный взлетный вес, возможно, превышает 68 000 кг.

   Было предложено несколько различных вариантов самолета «Вэлиент», включая тип 710, представляющий собой дальний фоторазведывательный самолет. Экспериментальным вариантом, который не пошел в серийное производство, является самолет тип 673 «Вэлиент» В.2 с четырьмя турбореактивными двигателями «Эвон» R.A.14 с тягой 4300 кг каждый, совершивший первый полет 4 сентября 1953 г. Предназначенный для использования в качестве самолета – указателя целей, «Вэлиент» В.2 значительно отличается от бомбардировщика «Вэлиент» В.1. Наиболее заметное отличие состоит в удлиненном фюзеляже за счет установки дополнительного отсека, расположенного впереди крыла и увеличившего длину фюзеляжа до 34,7 м. Другой отличительной особенностью самолета «Вэлиент» В.2 является необычный способ убирания основных стоек шасси. Основные стойки шасси, несущие по четыре колеса, убираются назад в специальные заостренные обтекатели, выступающие за заднюю кромку крыла. Согласно некоторым сообщениям, эти обтекатели первоначально предполагалось использовать также для размещения дополнительных ракетных двигателей Де Хэвилленд «Супер Спрайт», предназначавшихся для применения в качестве стартовых ускорителей. Такая дополнительная тяга позволила бы самолету «Вэлиент» В. 2 увеличить взлетную нагрузку или уменьшить длину разбега. В настоящее время для транспортного командования ВВС Англии разрабатывается дальний военно-транспортный вариант самолета «Вэлиент». Крыло этого самолета в основном представляет увеличенную копию крыла бомбардировщика «Вэлиент». Постройка опытного образца, получившего обозначение тип 1000, начата в феврале 1953 г. Силовая установка самолета тип 1000 будет состоять из четырех турбореактивных двигателей Роллс-Ройс R.B.82 «Конуэй» R.С.О.З с тягой около 5200 кг каждый. Размах крыла самолета – 42,7 м, а длина – 44,5 м. Предполагается, что самолет будет иметь крейсерскую скорость более 0,9 Ма, а его максимальный взлетный вес будет превышать 99 800 кг. Серийный образец самолета получил обозначение тип 1002, а проектируемый гражданский вариант известен под обозначениями тип 1004, или V.C.7.

  
   
Хоукер «Хантэр»

   июль 1951
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Опытный образец истребителя «Хантэр» F. 1.
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Серийный «Хантэр» F. 1 со сбрасываемыми топливными баками.
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Серийный истребитель «Хантэр» F. 1.
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«Хантэр» F. 2 производства фирмы «Армстронг-Уитворт»
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«Хантэр» F. 2 производства фирмы «Армстронг-Уитворт»
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По виду наиболее привлекательный из всех современных боевых реактивных самолетов одноместный истребитель-перехватчик р. 1067 «Хантэр» хотя и представляет собой новую конструкцию, тем не менее он происходит от первого реактивного истребителя Хоукер Р. 1040, которому предшествовали образцы Р.1052 и Р.1081. Он сохранил только внешнее сходство со своими предшественниками, оснащенными турбореактивным двигателем «Нин». «Хантэр» имеет значительно большие геометрические размеры, чем его предшественники; его узкий фюзеляж своей формой обязан турбореактивному двигателю с осевым компрессором.

   Первый из двух опытных образцов, на которых были установлены турбореактивные двигатели «Эвон», совершил первый полет 20 июля 1951 г.; второй же опытный образец совершил первый полет 5 мая 1952 г. 7 сентября 1953 г. первый опытный образец с турбореактивным двигателем Роллс-Ройс «Эвон» R.A.7R, развивающим тягу 4300 кг с дожиганием, установил мировой рекорд скорости полета 1171 км/час. Третий опытный образец истребителя «Хантэр», совершивший первый полет 30 ноября 1952 г., в отличие от своих предшественников имел вместо турбореактивного двигателя «Эвон» один турбореактивный двигатель Армстронг-Сиддли «Сапфир», установленный в несколько удлиненном фюзеляже.

   Были сделаны заказы на серийное производство истребителей «Хантэр» как с двигателем «Эвон», так и с двигателем «Сапфир», которые получили обозначения «Хантэр» F.1 и «Хантэр» F.2 соответственно. Внешне эти варианты самолета являются идентичными. Серийное производство истребителя «Хантэр» F.2 было поручено фирме «Армстронг-Уитворт». Первый серийный образец истребителя «Хантэр» F.1 совершил полет в мае 1953 г. Вариант «Хантэр» F.3 предлагался для производства с двигателем «Эвон» R. A. 7R, имеющим систему дожигания.

   Хотя официально сведений о более поздних серийных вариантах истребителя и не сообщалось, тем не менее стало известно, что существуют две новые модели истребителя с турбореактивным двигателем типа «Эвон», имеющие обозначения «Хантэр» F. 4 и «Хантэр» F. 6. Истребители «Хантэр» F. 4 и F. 6 будут выпускаться также по лицензии в Голландии и Бельгии для ВВС этих стран. Официальные голландские круги заявляют, что истребитель «Хантэр» будет производиться в двух вариантах: с турбореактивным двигателем «Эвон» R.A.21 (тяга 3620 кг) и с турбореактивным двигателем «Эвон» R.A 23 (тяга 4540 кг). Турбореактивные двигатели «Эвон» R.А.21 и R.A.23 для истребителей «Хантэр» как голландского, так и бельгийского производства выпускаются бельгийской фирмой «Фабрик насиональ дэзарм дэ гэр». Голландская фирма «Фоккер» и бельгийские фирмы «Фэйри» и SABCA получили в настоящее время заказы на производство 204 и 192 истребителей соответственно. Истребитель «Хантэр» F.4 имеет ряд конструктивных усовершенствований и предположительно увеличенный запас топлива в основных баках.

   Истребитель «Хантэр» F. 1 имеет турбореактивный двигатель «Эвон» R.A.7 с увеличенной тягой. Воздухозаборники двигателя расположены в утолщенных корневых частях крыла, а выхлопная труба – под хвостовым оперением. Длина фюзеляжа составляет

   14 м по сравнению с 13,8 м у других образцов с двигателем типа «Эвон», размах крыла составляет всего 10,3 м. Крыло имеет стреловидность 30° по_ линии х/4 длины хорд; в нем находятся отсеки для убирания основных колес шасси. Форма крыла в плане в основном подобна форме крыла, применявшегося в наиболее ранних самолетах Р. 1052 и Р. 1081, однако длина хорды была увеличена, что привело к незначительному уменьшению угла стреловидности. Кроме того, были ликвидированы обтекатели в корневых, частях у задней кромки. Существовал проект варианта истребителя «Хантэр», имеющего увеличенный на 7° угол стреловидности по главному лонжерону крыла.

   Отклоняющийся вперед воздушный тормозной щиток полукруглой формы установлен в нижней хвостовой части фюзеляжа. Прежде чем остановиться на одном подфюзеляжном щитке, на опытных образцах истребителя были испытаны тормозные щитки различных форм, в том числе система нескольких щитков по бокам фюзеляжа. С целью упрощения перезаряжания и обслуживания стрелкового вооружения истребителя, состоящего из четырех 30-мм пушек «Аден», последнее смонтировано на специальной установке, которая может опускаться вниз из фюзеляжа на тросах. Для действий по наземным целям под крылом истребителя можно подвешивать различный боевой груз; там могут подвешиваться также сбрасываемые топливные баки. Все плоскости хвостового оперения являются стреловидными; общая высота самолета составляет 3,05 м.

   Истребитель «Хантэр» F.2 отличается от описанного выше истребителя «Хантэр» F.1 только силовой установкой, состоящей из одного турбореактивного двигателя типа Армстронг-Сиддли «Сапфир» A.S.Sa.6 с тягой 3640 кг. Вполне вероятно, что в дальнейшем на серийных истребителях «Хантэр» F. 2 будет устанавливаться турбореактивный двигатель типа «Сапфир» A.S.Sa.7 с тягой 4650 кг.

   Никаких данных относительно летных характеристик истребителя «Хантэр» не было опубликовано, однако маловероятно, чтобы первые серийные варианты истребителя смогли превысить скорость звука в горизонтальном полете. Все же кажется вполне логичным предположить, что истребитель «Хантэр» сможет достигнуть сверхзвуковой скорости в горизонтальном полете, если на нем будет установлен турбореактивный двигатель типа «Эвон» или «Сапфир» с увеличенной тягой, что может оказаться возможным при дальнейшем развитии этих двигателей. Кроме ВВС Великобритании, Голландии и Бельгии, истребитель «Хантэр» заказан также для ВВС Дании и Швеции. ВВС Швеции получат экспортный вариант истребителя «Хантэр» F.4, который в Швеции будет иметь обозначение J-34. в свое время был предложен вариант двухместного учебно-тренировочного самолета «Хантэр», однако разработка этой модели была прекращена.

  
   
Супермарин «Свифт»

   август 1951
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Супермарин тип 535 с двигателем «Нин»
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Опытный образец истребителя «Свифт» (тип 541) с двигателем «Эвон».
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Первый серийный образец «Свифт» F.1 с измененной носовой частью фюзеляжа.
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Серийный «Свифт» F.1.
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Истребители «Свифт» F.2, подготовленные к отправке.
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Опытный образец «Свифт» F. 4
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«Свифт» F.К.5
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Супермарин Свифт- F.4
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Находящийся на вооружении ВВС Англии в качестве одноместного истребителя-перехватчика истребитель «Свифт», подобно истребителю «Хантэр», имеет длительную историю создания.

   Он построен на базе экспериментального самолета тип 510, разработанного в 1948 г. Одной из промежуточных моделей является самолет тип 535, который совершил первый полет 23 августа 1950 г. Подлинным первым опытным образцом истребителя «Свифт» является тип 541, который существенно отличался от своих предшественников тем, что имел турбореактивный двигатель типа «Эвон» с осевым компрессором вместо турбореактивного двигателя типа «Нин» с центробежным компрессором. Совершивший первый полет 1 августа 1951 г. опытный образец тип 541 отличался от самолета тип 535 также измененной формой в плане концевых частей крыла, упрощенными воздушными тормозными щитками, измененной схемой топливной системы, которая обеспечивала непрерывное питание топливом двигателя даже в случае повреждения отдельных топливных баков в бою, и перемещенным из крыла в фюзеляж вооружением. На опытном образце тип 541 был сохранен фюзеляж модели тип 535, имеющий большое поперечное сечение, рассчитанное на размещение турбореактивного двигателя с центробежным компрессором. Освободившееся за счет установки турбореактивного двигателя с осевым компрессором пространство в фюзеляже было использовано для размещения дополнительного запаса топлива в количестве 2700 л, что и позволило увеличить основной запас топлива самолета тип 541 примерно на 25% по сравнению с запасом топлива самолета тип 535.

   Серийный прототип истребителя «Свифт», совершивший первый полет 18 июля 1952 г., отличался от своего предшественника удлиненными воздухозаборниками для турбореактивного двигателя «Эвон», модифицированными носовой частью фюзеляжа и кабиной, а также увеличенной площадью надфюзеляжного гребня киля. Этот самолет имел также полностью бустерную систему управления, которая позволила решить проблему поперечной управляемости самолета набольших числах Ма, ограничивавшую скорости первого опытного образца. Первый серийный образец – «Свифт» F.1 –был изготовлен вскоре после выпуска первого серийного прототипа; он совершил первый полет 25 августа 1952 г. и очень незначительно отличался от опытного образца. Истребитель «Свифт» F.1 имел турбореактивный двигатель Роллс-Ройс «Эвон» R.A.7 с тягой 3400 кг и стрелковое вооружение, состоящее из двух 30-мм пушек «Аден», расположенных в носовой части фюзеляжа.

   Согласно первоначальной спецификации на самолете должны были быть установлены только две 30-мм пушки, однако позднее было принято решение о принятии в качестве стандартного варианта стрелкового вооружения новых истребителей-перехватчиков четыре 30-мм пушки. В связи с этим пришлось внести некоторые изменения в компоновку самолета с целью размещения двух дополнительных. 30-мм пушек «Аден», что привело к созданию новой промежуточной модели, получившей обозначение тип 546 или «Свифт» F.2. Дополнительные пушки были установлены под воздухозаборниками. С целью обеспечения места для размещения боезапаса корневые части крыла были расширены, что привело к' увеличению угла стреловидности центроплана по передней кромке до 50°. Стреловидность внешних секций крыла осталась прежней – 40°. Следующая модель самолета – «Свифт» F.3,– крыло которого также имело переменное сужение по передней кромке, была снабжена турбореактивным двигателем «Эвон» R.A.7R с системой дожигания, увеличившей статическую тягу двигателя до 4300 кг.

   Первая модель головной серии – «Свифт» F. 4, которая содержала все конструктивные улучшения, внесенные в модели «Свифт» F.2 и F.3, была снабжена также управляемым горизонтальным хвостовым оперением. Опытный образец самолета «Свифт»; совершившего первый полет 27 мая 1953 г., 25 сентября 1953 г. повысил мировой рекорд скорости полета до 1180.3 км/час. Несколько раньше, 5 июля 1953 г., опытный образец самолета «Свифт» F.4 совершил перелет Лондон – Париж за 19 мин. 5,6 сек. и Париж – Лондон за 19 мин. 14,3 сек., показав на маршруте между столицами, равном 340 км, скорость 1070 и 1060 км/час соответственно. Серийный образец самолета «Свифт» F.4 отличается от своего опытного образца более высоким по размеру вертикальным оперением увеличенной площади. Крыло имеет небольшой размах (9,85 м) и малое удлинение; площадь крыла, равная 28,4 м2, обеспечивает умеренную удельную нагрузку на крыло. Фюзеляж имеет длину 12,6 м и большие боковые воздухозаборники для турбореактивного двигателя Роллс-Ройс «Эвон» R.A.7R.

   Основной запас топлива, равный 3515 л (2270 л в задней части фюзеляжа, 445 л позади кабины летчика и по 400 л в корневой части каждого полукрыла), может быть увеличен за счет установки под фюзеляжем дополнительного сбрасываемого топливного бака. Все поверхности хвостового оперения самолета стреловидные, размах горизонтального оперения составляет 3,9 м. На самолете установлено трехколесное шасси с убирающимся носовым колесом, основные стойки шасси, имеющего колею 4,6 м, убираются по направлению к фюзеляжу в отсеки, расположенные в корневых частях крыла. Помимо стрелкового вооружения, состоящего из четырех неподвижных 30-мм пушек «Аден», для поражения наземных целей под крылом самолета может быть подвешено шестнадцать реактивных снарядов по 40 кг или две бомбы по 450 кг. Никаких данных о летных характеристиках истребителя «Свифт» F.4 не публиковалось, однако следует иметь в виду скорость, достигнутую опытным образцом на малой высоте и побитие мирового рекорда скорости. Скороподъемность у земли при использовании системы дожигания может превышать 76 м/сек. На больших высотах истребитель, возможно, имеет максимальную скорость, весьма близкую к скорости звука.

   Последним вариантом самолета «Свифт» является истребитель-разведчик тип 549 «Свифт» F.R.5. Этот самолет имеет удлиненную носовую часть фюзеляжа, в которой установлены авиационные фотоаппараты. Один фотоаппарат установлен в самом носу фюзеляжа, сбоку от него находится «боевой» фотоаппарат, фотоаппараты для перспективной фотосъемки установлены впереди воздухозаборников и прикрыты щитками.

  
   
Хэндли-Пейдж Н.Р.88

   июнь 1951
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Экспериментальный самолет Н.Р. 88, построенный для исследования в полете серповидного крыла.

   
Экспериментальный самолет Хэндли-Пейдж Н.Р.88 был построен с целью исследования аэродинамических характеристик серповидного крыла, характеризующегося постоянством критического числа Ма в любом сечении крыла за счет уменьшения стреловидности и относительной толщины профиля крыла по всему размаху.

   Исследования характеристик такого крыла были начаты в 1944 г. немецкими фирмами «Блом и Фосс» и «Арадо». В связи с тем что серповидное крыло может иметь достаточно толстые корневые части с большим углом стреловидности, позволяющие разместить в них двигатели, шасси и топливные баки, и одновременно тонкие внешние секции с уменьшающейся стреловидностью, обеспечивающие малую критическую скорость, а также повышенную критическую скорость флаттера, серповидное крыло было выбрано для установки на бомбардировщике Н.Р.80. Модифицированная модель крыла, предназначенного для бомбардировщика Н.Р.80, была изготовлена в 1948 г. в 74 натуральной величины фирмой «Блэкборн энд дженерал эркрафт» и установлена на специальном фюзеляже фирмы «Супермарин», в основном подобном фюзеляжу самолета тип 510 и получившем обозначение тип 521. Эта смешанная конструкция первоначально была известна под обозначением Блэкборн Y.B.1, а позднее – под обозначением Н.Р.88. Крыло самолета Н.Р.88 имело три степени стреловидности, отклоняющиеся носки на внешних секциях, необычно большие по площади, выдвигающиеся назад закрылки большой эффективности, значительно увеличивающие при своем отклонении площадь крыла. Размах крыла достигал 9,1 м. Все элементы хвостового оперения имели стреловидную форму. Горизонтальное хвостовое оперение, представляющее собой единую плоскость управления, было расположено почти на вершине киля. По бокам фюзеляжа, имевшего длину 11,9 м, были установлены большие воздушные тормозные щитки.

  
   
Бреге 960 «Вюльтюр»

   август 1951
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Самолет тип 960-02 «Вюльтюр», использующий турбовинтовой двигатель для полета на крейсерском режиме и турбореактивный двигатель для взлета и ведения боя.

   
Основным требованием к боевым самолетам авиации ВМС является возможно большая продолжительность полета. Интересным примером попытки создать самолет, обладающий большой продолжительностью полета и хорошими летными характеристиками, может служить палубный штурмовик Бреге 960 «Вюльтюр», разработанный в 1948 г. в соответствии с тактико-техническими требованиями авиации ВМС Франции. Силовая установка самолета «Вюльтюр» состоит из турбореактивного двигателя, предназначенного для использования при взлете и ведении боя, и небольшого турбовинтового двигателя, установленного в носовой части фюзеляжа и предназначенного для использования на крейсерской скорости.

   Первый опытный образец тип 960-01, совершивший первый полет 3 августа 1951 г., имел силовую установку, состоявшую из турбовинтового двигателя Армстронг-Сиддли «Мамба» A.S.Ma.l мощностью 980 л.с. и турбореактивного двигателя Испано-Сюиза «Нин» 101 с тягой 2200 кг, 15 сентября 1952 г. была закончена постройка второго опытного образца самолета тип 960-02 с силовой установкой, состоявшей из турбовинтового двигателя «Мамба» A.S.Ma. 3 мощностью 1320 л.с. и турбореактивного двигателя Испано-Сюиза «Нин» 104 с тягой 2270 кг.

   Самолет имел цельнометаллическую конструкцию с работающей обшивкой. Его экипаж состоял из двух человек, места которых в кабине были расположены рядом, на уровне передней кромки крыла. «Вюльтюр» мог нести под фюзеляжем 1000-килограммовую бомбу и восемь реактивных снарядов под крылом или другую боевую нагрузку. На правом конце крыла в специальном обтекателе устанавливался радиолокационный прицел, на левом же конце в качестве балансира устанавливался дополнительный топливный бак. Для действий против подводных лодок под фюзеляжем самолета могла устанавливаться поисковая радиолокационная станция.

   Самолет тип 960-02 имел взлетный вес 9780 кг. Его максимальная скорость с двумя работающими двигателями равнялась 890 км/час. Продолжительность полета самолета на крейсерской скорости 370 км/час при работе только одного двигателя «Мамба» составляла 4 часа. Размеры самолета следующие: размах крыла 16,5 л, длина 13,2 м, высота 5,15 м, площадь крыла 36,5 м2.

  
   
Мак-Доннэл «Демон»

   август 1951
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Палубный истребитель F3H-1N «Демон»
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Второй опытный образец XF3H-1 «Демон»
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Палубный истребитель F3H-1N «Демон»

   
Палубный истребитель «Демон» был разработан в соответствии с тактико-техническими требованиями авиации ВМС США для одноместного истребителя, летные характеристики которого должны примерно соответствовать летным характеристикам истребителей ВВС в то время. Опытный образец XF3H «Демон», разработанный применительно к турбореактивному двигателю Вестингауз XJ-40, совершил первый полет 7 августа 1951 г., однако в начале летных испытаний он был разрушен при аварии. Летные испытания были проведены со вторым опытным образцом, который имел турбореактивный двигатель XJ-40-WE-6 и измененные воздухозаборники с увеличенной площадью сечения.

   Конструктивные дефекты турбореактивного двигателя фирмы «Вестингауз», которые не удавалось устранить, привели к решению о прекращении дальнейшей разработки турбореактивного двигателя типа J-40. Двигатели этого типа были установлены только на 60 серийных истребителях типа F3H-1N «Демон». Начиная с 61-й серийной машины турбореактивный двигатель J-40-WE-8 с тягой 3400 кг заменен турбореактивным двигателем Аллисон J-71-A-2 с тягой 4180 кг (F3H-3N). Существуют следующие варианты истребителя «Демон»: F3H-2M – носитель реактивных снарядов; F3H-2P – фоторазведывательный самолет и АН-1 – палубный штурмовик. Истребитель F3H-3 будет иметь турбореактивный двигатель Дженерал электрик J-73-G3-3 с тягой 4180 кг. Заказ на 528 истребителей типа «Демон» был сокращен в октябре 1954 г. до 280 машин.

   Истребитель «Демон» характеризуется исключительно большим отношением длины фюзеляжа к размаху крыла. Крыло, имеющее стреловидность около 40° по передней кромке, снабжено щелевыми закрылками и предкрылками с бустерным управлением. С целью уменьшения потерь тяги выхлопная труба срезана под хвостовым оперением, что придает необычные очертания хвостовой части фюзеляжа. Истребитель F3H-1N имеет нормальный взлетный вес 10 600 кг. Размеры самолета: размах крыла 10,8 м, длина 17,8 м, высота 4,2 м. Максимальная скорость 1212 км/час, скороподъемность у земли 61 м/сек, дальность полета 3200 км.

  
   
Шорт S.A.4 «Сперрин»

   август 1951
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Первый опытный образец S. А. 4 «Сперрин»
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Второй опытный образец S.A. 4 «Сперрин»
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Самолет S.A.4 «Сперрин» был построен в соответствии с тактико-техническими требованиями для пятиместного среднего бомбардировщика обычной схемы с несколькими турбореактивными двигателями, с большой дальностью полета и высокими летными характеристиками. Однако самолет S.A.4 имел меньшую скорость, чем бомбардировщики со стреловидным крылом, разработанные в соответствии с более поздними тактико-техническими требованиями. В связи с этим заказов на серийное производство самолета S.A. не поступило.

   Наиболее характерной особенностью самолета S.A.4 являлось расположение его четырех турбореактивных двигателей в двух мотогондолах попарно друг над другом, установленных посередине консолей крыла. Другой конструктивной особенностью самолета являлось применение сервотриммеров, установленных по всему размаху элеронов и руля высоты. Первый из двух экспериментальных бомбардировщиков S.A.4, совершивший первый полет 10 августа 1951 г., имел силовую установку из четырех турбореактивных двигателей Роллс-Ройс «Эвон» R.A.3 с тягой 2950 кг каждый. Второй бомбардировщик имел четыре турбореактивных двигателя «Эвон» R.A.7 с тягой 3400 кг каждый.

   Бомбардировщик «Сперрин» рассчитан на максимальную бомбовую нагрузку 9100 кг и взлетный вес 52 300 кг. С запасом топлива в основных баках 27 500 л и бомбовой нагрузкой 4500 кг дальность полета самолета составляет 6170 км; максимальная скорость самолета на высоте 4570 м равна 900 км/час. Максимально допустимое по конструктивным соображениям число Ма равнялось 0,85.

   Оба опытных образца самолета S.A.4 использовались научно-исследовательскими центрами министерства снабжения для исследования характеристик скоростных высотных бомбардировщиков и испытаний двигателей. Первый опытный образец в настоящее время используется в качестве летающей лаборатории для испытания турбореактивных двигателей Де Хэвилленд Н-4 «Джайрон». Экипаж самолета S.A.4 помещается в герметизированной носовой секции фюзеляжа. Размеры самолета: размах крыла 33,2 м, длина 31,1 м, высота 8,7 м, площадь крыла 176 м2.

  
   
Грумман (модель G-93) «Кугар»

   сентябрь 1951
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F9F-6 «Кугар» с бомбами под крылом
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Три F9F-6, совершивших беспосадочный перелет через территорию США.
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Фоторазведывательный самолет F9F-6P «Кугар»
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F9F-7 «Кугар» с двигателем J-33.
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F9F-8 «Кугар»
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F9F-8 «Кугар» с поисковым радиолокатором
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Грумман (модель G-93) «Кугар» являлся первым принятым на вооружение палубным истребителем со стреловидным крылом. Вначале считалось, что требования к авианосным самолетам и характеристики самолетов со стреловидным крылом не могут быть совмещены, поскольку высоко нагруженное стреловидное крыло не может обеспечить скорость подхода на посадку ниже 185 км/час. Кроме того, стреловидность увеличивает эффект поперечного «V», уменьшает демпфирование крена и оказывает отрицательное влияние на соотношение между поперечной и путевой устойчивостью самолета.

   Истребитель Грумман «Кугар» являлся дальнейшим развитием истребителя «Пантера» (модель G-79), представляя собой фактически соединение фюзеляжа истребителя «Пантера» с новым крылом и новым хвостовым оперением. Проблема скоростей подхода на истребителе «Пантера» была решена за счет применения предкрылков, в сочетании с обычными закрылками, увеличивающими подъемную силу крыла, обладающего малым сопротивлением. На истребителе «Кугар» было сохранено это оборудование крыла, однако площадь закрылков была увеличена за счет распространения их на 8/4 размаха крыла; была увеличена также ширина предкрылков. С целью уменьшения перетекания потока вдоль крыла на последнем были установлены аэродинамические гребни. Проблема устойчивости крыла со стреловидностью 35° была решена путем замены элеронов спойлерами, установленными на верхней поверхности крыла

   Детальная разработка истребителя «Кугар» была начата в конце 1950 г. Первый опытный образец XF9F-6, имевший модифицированный фюзеляж истребителя F9F-5 «Пантера» и турбореактивный двигатель Пратт и Уитни J-48-P-6A с тягой 2840 кг, совершил первый полет 20 сентября 1951 года. Первый серийный истребитель F9F-6 «Кугар» был поставлен авиации ВМС США для войсковых испытаний спустя менее 5 месяцев.

   Подобно истребителю «Пантера», истребитель «Кугар» имеет фюзеляж отличной аэродинамической формы при круглом поперечном сечении. Размещение двигателя на истребителе «Кугар» такое же, как и на истребителе «Пантера», однако в отличие от истребителя «Пантера», на котором был установлен турбореактивный двигатель J-48-P4 или -6А, развивающий тягу 2840 кг без впрыска воды и 3180 кг с впрыском, на всех истребителях F9F-6 «Кугар», за исключением первых серий, устанавливался турбореактивный двигатель J-48-P-8 с тягой 3300 кг (3860 кг с впрыском воды). С целью обеспечения двух источников получения двигателей на самолете предусмотрена также возможность установки двигателя Аллисон J-33-A-16A с тягой 2880 кг (с впрыском воды 3180 кг). Самолет с двигателем Аллисон получил обозначение F9F-7, и вследствие примерно одинаковых геометрических размеров двигателей между двумя образцами не было существенного внешнего различия. Скоростной фоторазведывательный вариант, обозначенный F9F-6P, имеет измененную носовую часть фюзеляжа, в которой размещаются строенная фотоустановка для перспективной фотосъемки (триметрогон) и фотоаппараты типа К-17.

   Дальнейшим развитием истребителя «Кугар» является истребитель F9F-8, совершивший первый полет 18 декабря 1953 г. С целью увеличения тактической гибкости и улучшения летных качеств в конструкцию истребителя F9F-8 внесен ряд изменений, в частности увеличена на 200 мм длина средней части фюзеляжа,'; что позволило увеличить объем топливного бака до 300 л, изменена конструкция фонаря кабины летчика, что улучшило обзор назад Но наиболее существенным изменениям подвергалось крыло: передние кромки внешних секций крыла были расширены с образованием ступени ширины между секциями, также были расширены и задние кромки по всему размаху. Эти изменения позволили увеличить хорду крыла на 15%, а также увеличить допустимое число Ма за счет более тонкого профиля. Предкрылки, устанавливавшиеся на предшествующих образцах, были сняты, что позволило поместить в каждой консоли крыла дополнительно примерно по 115 л топлива.

   Стрелковое вооружение истребителя «Кугар» состоит из четырех 20-мм пушек, расположенных в носовой части фюзеляжа. При выполнении задач по авиационной поддержке под крылом истребителя могут подвешиваться две бомбы по 450 кг, шесть 127-мм реактивных снарядов HVAR или баки с напалмовой зажигательной смесью. Дальность полета истребителей F9F-6 и F9F-7 без внешней нагрузки предположительно превышает 1600 км, а истребителя F9F-8 – около 2100 км. Максимальная скорость истребителя F9F-8 составляет 1140 км/час, а его предшественников – 1100 км/час. В пологом пикировании самолет может превысить скорость звука. Практический потолок его достигает 15 200 м; для набора высоты 12 200 м самолетам F9F-6 и F9F-7 требуется 7 мин. Взлетный вес превышает 9000 кг. Размеры самолета: размах крыла 10,5 м, длина 12,2 м (F9F-8 12,4 м), высота 4,57 м.

   Последние серийные истребители «Кугар» имеют в носовой части фюзеляжа поисковый радиолокатор, некоторые истребители оборудованы для заправки топливом в воздухе.

  
   
Супермарин тип 508

   август 1951
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Опытный истребитель Супермарин тип 508
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Экспериментальный истребитель Супермарин тип 529
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Этот самолет был разработан в качестве опытного одноместного палубного истребителя в соответствии с тактико-техническими требованиями ВМС Англии в 1947 г. Обладая рядом конструктивных особенностей и силовой установкой из двух турбореактивных двигателей Роллс-Ройс «Эвон» R.A.3 с тягой 2950 кг каждый, самолет Супермарин тип 508 располагал самой большой мощностью среди одноместных истребителей. Первый полет самолета состоялся 31 августа 1951 г. 29 августа 1952 г. была окончена постройка второго образца, тип 529, имевшего такую же силовую установку и отличавшегося от образца 508 только некоторыми деталями. Самолеты тип 508 и 529 имели весьма тонкое крыло небольшого размаха (12,5 м) с отклоняющимися вниз носками в сочетании с закрылками большой площади, что позволило самолетам, несмотря на большую удельную нагрузку на крыло, иметь посадочную скорость, отвечающую тактическим требованиям. Площадь крыла составляла 31,6 м2. Для размещения на авианосце крыло могло складываться вверх, ширина самолета со сложенным крылом составляла 6,1 м. Наиболее характерной особенностью этих двух самолетов являлось V-образное хвостовое оперение, подвижные части которого выполняли функции руля высоты и руля поворота. Хвостовые плоскости управления были установлены на конической хвостовой части фюзеляжа, которая с целью изменения угла установки хвостового оперения могла поворачиваться вверх или вниз в небольшом диапазоне углов.

   Фюзеляж имел длину 15,2 м, в центральной расширенной части которого были установлены два турбореактивных двигателя «Эвон». Воздухозаборники двигателей были расположены по бокам фюзеляжа; короткие выхлопные трубы находились позади задней кромки крыла. Такая схема расположения двигателей позволила свести к минимуму потери в воздухоканалах и использовать значительную часть объема фюзеляжа для размещения топливных баков. Под воздухозаборниками были установлены четыре 30-мм пушки «Аден». Высота самолета составляла 3,5 м. Дальнейшим развитием самолетов тип 508 и 529 явился тип 525.

  
   
Де Хэвилленд D.H.110

   сентябрь 1951
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Второй опытный образец самолета D.H. 110

   
[image: bin00000614.jpeg]
   

Первый опытный образец самолета D.H. 110
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D.H.110 явился первым двухместным самолетом, превысившим 9 апреля 1952 г. в горизонтальном полете скорость звука. Первый опытный образец D.H.110, имевший силовую установку, состоявшую из двух турбореактивных двигателей Роллс-Ройс «Эвон» с тягой по 3400 кг каждый, совершил первый полет 26 сентября 1951 г. Второй опытный образец впервые поднялся в воздух 25 июля 1952 года.

   В настоящее время самолет D.H.110 разрабатывается для ВМС Великобритании в вариантах всепогодного истребителя и штурмовика. Третий опытный образец самолета был приспособлен для действий с авианосцев, для чего на нем было установлено тормозное устройство, складывающееся крыло и другое оборудование, свойственное самолетам авианосной авиации. С момента окончания первой фазы летных испытаний в конструкцию второго опытного образца был внесен ряд изменений с целью улучшения его летных характеристик и приспособления для действий с авианосцев. На нем было установлено управляемое горизонтальное хвостовое оперение, представляющее собой единую плоскость управления, которое позволило улучшить управляемость самолета на сверхзвуковых скоростях, а на крыле были применены отклоняющиеся передние кромки, позволившие самолету совершать взлет с большей нагрузкой и улучшить посадочные характеристики. Кроме того, установленные ранее на самолете два турбореактивных двигателя «Эвон» были заменены двумя турбореактивными двигателями «Эвон» R.A.14 с тягой по 4300 кг каждый.

   Самолет D.H.110 является одним из немногих современных реактивных боевых самолетов, имеющих двухбалочную схему. Крыло со стреловидностью по передней кромке 45° имеет большую хорду и размах 15,5 м. Несмотря на большой взлетный вес, составляющий около 13 600 кг, самолет D.H.110 вследствие большой площади крыла имеет сравнительно небольшую удельную нагрузку на крыло. Длина самолета составляет 15,85 м. Фонарь кабины смещен влево от вертикальной плоскости симметрии фюзеляжа, сиденье оператора радиолокационной аппаратуры находится позади и ниже сиденья летчика у правого борта кабины.

  
   
Фиат G.80

   сентябрь 1951
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Фиат G. 82 с двигателем «Нин»
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Фиат G.80-ЗВ с двигателем «Гоблин»
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Фиат G.80-1B.

   
Фиат G.80 явился первым итальянским реактивным самолетом, разработанным в послевоенный период в соответствии с требованиями, в основном совпадавшими с требованиями для самолета Фоккер S.14. Самолеты отличались расположением сидений инструктора и курсанта. Конструктор самолета G.80 Джузеппе Габриэлли считал расположение инструктора и курсанта в затылок друг другу при тренировке более рациональным.

   Самолет G.80, совершивший первый полет 9 декабря 1951 г., имел обычную схему и конструкцию. На нем был установлен один турбореактивный двигатель Де Хэвилленд «Гоблин» 35 с тягой 1590 кг. Вслед за первым самолетом были построены два опытных образца серийного самолета, получивших обозначение G.80-1В и G.80-3B (последний предназначался для тренировки в пользовании оружием), а также вариант самолета с турбореактивным двигателем Роллс-Ройс «Нин» 2-21 (тяга 2270 кг), которому было присвоено обозначение G.82. Были разработаны проекты еще двух вариантов самолета с различными двигателями, имевшие обозначения G.81 и G.84. Первый должен был иметь турбореактивный двигатель «Гоуст» 48 с тягой 2200 кг производства фирмы «Фиат», второй – турбореактивный двигатель Аллисон J-35-A-29 с тягой 2450 кг.

   Самолеты типа G.80 предназначены в первую очередь для учебно-тренировочной подготовки, однако могут быть также выпущены одноместные варианты каждого образца самолета для использования в качестве всепогодных истребителей и штурмовиков. Самолеты G.80-3B и G.82 имеют следующие весовые и летные характеристики (в скобках даны характеристики самолета G.82): вес пустого самолета 3950 кг (4400), взлетный вес 5800 кг (6130), максимальная скорость на высоте 1300 м – 835 км/час (925), скороподъемность у земли (28) м/сек, дальность полета только с основным запасом топлива на высоте 10 600 м – 1090 км (990) при скорости 575 км/час (545). Основные размеры: размах крыла 11,6 м, длина самолета 12,9 м, высота 4 м, площадь крыла 25,2 м*.

  
   
SAAB-210 «Дракэн»

   декабрь 1951
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Экспериментальный самолет SAAB-210 «Дракэн» в первоначальном виде
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Самолет SAAB-210 «Дракэн» после модификации
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Самолет SAAB-210 «Дракэн» после модификации

   
Экспериментальный самолет SAAB-210 «Дракэн» был построен главным образом с целью исследования на малых скоростях аэродинамических характеристик необычного треугольного крыла с двойной стреловидностью. Самолет, совершивший первый полет 6 декабря 1951 г., имеет один турбореактивный двигатель Армстронг-Сиддли «Аддер» A.S.A. 1 с тягой 480 кг.

   Наиболее характерными особенностями самолета «Дракэн» являются малое удлинение и совершенно новая форма крыла в плане. Размах крыла составляет 4,88 м. Крыло имеет переменную стреловидность по передней кромке. Прилежащие к двигателям части крыла имеют стреловидность около 70°, внешние же части – 50°. Применение переменной стреловидности допускает небольшую относительную толщину профиля внутренних частей крыла, в которых при выполнении крыла в натуральную величину будут размещены турбореактивные двигатели, топливо и другое оборудование. Крыло самолета «Дракэн» в сущности представляет собой половинную модель крыла, которое должно быть установлено на всепогодном истребителе SAAB-35, у которого турбореактивные двигатели Роллс-Ройс «Эвон» будут размещены в утолщенных корневых частях крыла. Уменьшенная стреловидность концов крыла благоприятно влияет на срыв потока на малых скоростях.

   Самолет «Дракэн» несет большой комплект испытательного оборудования. Несмотря на небольшие размеры, кабина имела катапультируемое сиденье. На самолете установлено убирающееся шасси с носовым колесом. Основные стойки шасси могут быть передвинуты вперед или назад с целью изменения стояночного угла самолета. Положение центра тяжести в полете может изменяться за счет перекачивания жидкости между балансировочными носовым и хвостовым баками, установленными в фюзеляже, имеющем длину 9,1 м. Вначале воздухозаборники двигателя были расположены вблизи носовой части фюзеляжа, однако в дальнейшем они были отнесены назад на уровень переднего стекла фонаря кабины летчика.

   Несмотря на небольшую мощность силовой установки, самолет «Дракэн» во время летных испытаний развивал скорость более 640 км/час.

  
   
Глостер «Джэвелин»

   ноябрь 1951
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Первый опытный образец истребителя «Джэвелин» F.A.W. 1
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Третий опытный образец истребителя «Джэвелин».
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Четвертый опытный образец истребителя «Джэвелин» с измененным крылом.
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Пятый опытный образец истребителя «Джэвелин».
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Серийный истребитель «Джэвелин
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Ночной и всепогодный истребитель Глостер «Джэвелин» по своей конструкции и аэродинамической схеме является наиболее интересным из когда-либо выпускавшихся промышленностью самолетов своего класса. Первый полет самолета состоялся 26 ноября 1951 г. «Джэвелин» отличается сравнительно толстым треугольным крылом и больших размеров вертикальным оперением, на самой вершине которого установлено горизонтальное оперение; имеющее треугольную форму в плане. Истребитель «Джэвелин» является первым в мире самолетом с треугольным крылом и двумя турбореактивными двигателями, он является также первым английским реактивным всепогодным истребителем, принятым к серийному производству

   Истребитель «Джэвелин» представляет собой прекрасный пример использования объема треугольного крыла для рационального размещения топливных баков, отсеков для убирания шасси и вооружения. Корневая хорда крыла настолько велика, что сравнительно небольшая толщина этой части крыла обеспечивает большую емкость. Взлетный вес самолета сравнительно велик; по некоторым сведениям, он лежит в пределах 13 600–15 900 кг, однако общая площадь крыла, имеющего размах 15,85 м, равная около 83,5 м2, обеспечивает сравнительно небольшую удельную нагрузку на крыло, лежащую в пределах 160–190 кг/ м2. Такая удельная нагрузка на крыло несомненно благоприятно отражается на взлетно-посадочных характеристиках и характеристиках набора высоты истребителя. Стреловидность крыла по передней кромке составляет 39°. у первых трех опытных образцов» истребителя такая стреловидность сохранялась неизменной по всей длине передней кромки крыла, однако в дальнейшем крыло второго опытного образца было изменено за счет уменьшения стреловидности его внешней секции, результатом чего явилось увеличение концевой хорды и улучшение аэродинамического качества в области элеронов. С таким крылом второй опытный образец совершил первый полет 28 мая 1953 г. Для четвертого опытного образца, совершившего первый полет 14 января 1954 г., а также для всех последующих самолетов «Джэвелин» такое крыло принято в качестве стандартного.

   Отличительной чертой истребителя «Джэвелин» является применение горизонтального оперения, которое позволяет использовать закрылки для снижения взлетной и посадочной скоростей и совершать посадку на больших углах атаки, свойственных бесхвостым самолетам с треугольным крылом. Эти факторы имеют важное значение при действиях в ночных условиях. Стабилизатор, действующий в сочетании с рулями высоты, обеспечивает также хорошую маневренность на всех скоростях и высотах и компенсирует эффект Маха. Воздушные тормозные щитки расположены на верхней и нижней поверхностях крыла. Длина фюзеляжа составляет 17,4 м, общая высота самолета – 4,95 м. Катапультируемые сиденья летчика и оператора радиолокационной аппаратуры расположены тандемно под общим фонарем, который впервые был установлен на пятом опытном образце. Фонарь состоит из двух отдельных скользящих секций с фиксированной дужкой, каждая секция полностью прозрачна, с

   Силовая установка истребителя «Джэвелин» состоит из двух турбореактивных двигателей Армстронг-Сиддли «Сапфир», расположенных в мотогондолах, примыкающих к фюзеляжу. Отверстия выхлопных труб двигателей находятся рядом, в хвостовой части фюзеляжа. Такое расположение удобно для применения дожигания. Кроме того, размещение двигателей в непосредственней близости к продольной оси самолета позволяет совершать крейсерский полет на одном работающем двигателе без возникновения значительных асимметричных сил. Опытные образцы и первые серийные истребители имеют турбореактивные двигатели Армстронг-Сиддли «Сапфир» A.S.Sa.6 с тягой 3640 кг каждый. Предполагается, что на последующих серийных машинах будут устанавливаться турбореактивные двигатели «Сапфир» A.S.Sa.7 с тягой 4650 кг каждый или более поздние варианты этого двигателя с еще большей тягой.

   Данные о запасе топлива истребителя «Джэвелин» не известны, однако есть основания считать, что продолжительность его полета примерно равна продолжительности полета любого всепогодного истребителя. Топливные баки большой емкости расположены как в крыле, так и в фюзеляже. Кроме того, под фюзеляжем могут быть установлены один или два дополнительных обтекаемых топливных бака или бак емкостью, вероятно, порядка 4500 л. Согласно официальным данным, истребитель «Джэвелин» может превышать в горизонтальном полете на высоте около 15 000 м скорость звука. Опытные образцы неоднократно превышали скорость звука при пологом пикировании на малых высотах. Допустимое по конструктивным соображениям число Ма предположительно превышает 1,2. В связи с этим на истребителе вполне возможна установка более мощных турбореактивных двигателей «Сапфир».

   Стрелковое вооружение истребителя «Джэвелин» состоит из четырех 30-мм пушек «Аден», неподвижно установленных во внешних секциях крыла. Такое вооружение было впервые установлено на третьем опытном образце, совершившем первый полет 7 марта 1953 г. Этот опытный образец использовался также для сравнительных летных испытаний носового обтекателя антенны радиолокационной станции тупой и заостренной формы. Официально было объявлено, что стрелково-пушечное вооружение истребителя будет заменено реактивными снарядами класса воздух-–воздух, которые, вероятно, будут размещаться в крыльевых установках или в выдвижной фюзеляжной установке. Истребитель «Джэвелин», возможно, будет первым боевым самолетом в ВВС Великобритании, вооруженным реактивными снарядами класса воздух – воздух. Другой отличительной особенностью истребителя «Джэвелин» является исключительно большая ширина колеи шасси, основные колеса которого убираются в крыло по направлению к фюзеляжу, носовое колесо убирается назад в отсек, расположенный в передней части фюзеляжа.

  
   
Тип 39 «Бэджер»

   начало 1952 г.
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Средний бомбардировщик тип 39 «Бэджер», имеющий два необыкновенно мощных турбореактивных двигателя.

   
Этот средний бомбардировщик, получивший в целях распознавания в вооруженных силах НАТО обозначение тип 39 «Бэджер» («Барсук»), представляет собой первый образец нового поколения тяжелых реактивных самолетов, предназначенных для эксплуатации в ВВС Советского Союза. Впервые бомбардировщик публично был показан 1 мая 1954 г. во время воздушного парада в Москве, в котором принимали участие девять бомбардировщиков тип 39. В связи с этим предполагается, что опытный образец бомбардировщика должен был совершить первый полет примерно в первой половине 1952 г.

   Крыло самолета имеет размах около 30,5 м и стреловидность по передней кромке – примерно 40°; постепенно уменьшаясь, стреловидность доходит приблизительно до 34° на концах крыла. Два больших турбореактивных двигателя, имеющих предположительно суммарную тягу около 13 600 кг, установлены по бокам фюзеляжа. Для улучшения условий входа воздуха бока фюзеляжа перед воздухозаборниками срезаны на плоскость. Бомбардировщик оборудован трехколесным шасси с носовым колесом, основные стойки шасси, имеющие тележки, убираются назад в специальные обтекатели, выступающие за линию задней кромки крыла. Такую необычную конструкцию можно видеть на опытном бомбардировщике «Вэлиент» В.2.

   Кабина экипажа выполнена ступенчатой, чистота формы фюзеляжа нарушается несколькими верхними и нижними прицельными станциями и пушечными установками с дистанционным управлением, а также большим обтекателем, в котором, как предполагается, размещается аппаратура радиолокационной навигационно-бомбардировочной системы. Кормовая пушечная установка с ручным управлением расположена позади стреловидного хвостового оперения. Можно предположить, что бомбардировщик тип 39 имеет высокую дозвуковую крейсерскую скорость и максимальную дальность полета около 4800 км. Можно ожидать, что максимальная бомбовая нагрузка составляет примерно 9000 кг, а взлетный вес самолета равен 70 000–80 000 кг.

  
   
Норт-Америкен XA2J-1

   январь 1952 г.
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 XA2J-1–второй опытный образец
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XA2J-1–первый опытный образец
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Опытный дальний штурмовик XA2J-1 предназначался для действий с новых авианосцев типа «Форрестол», входящих в состав ВМС США. Штурмовик был разработан в основном на базе самолета AJ-2 «Сэвидж» с поршневыми двигателями. Первый из двух опытных образцов штурмовика XA2J-1 совершил первый полет 4 января 1952 г.

   Силовая установка самолета XA2J-1 состояла из двух турбовинтовых двигателей Аллисон ХТ-40-А-6, каждый из которых в свою очередь состоял из расположенных рядом двух турбовинтовых двигателей Т-38-А, приводящих в движение шестилопастные винты противоположного вращения. При взлете или ведении боевых действий включались оба двигателя Т-38-А; на крейсерском же режиме любой из этих двух двигателей мог быть отключен. Экипаж самолета состоял из трех человек и размещался в герметизированном носовом отсеке фюзеляжа, имевшего длину 18,9 м. По проекту предполагалась установка двух 20-мм пушек в носовой части фюзеляжа; была предусмотрена также кормовая пушечная установка с дистанционным управлением. Для размещения на авианосце крыло (размах 21,6 м) складывалось внутрь у внешних обводов мотогондол двигателей, стреловидное вертикальное оперение складывалось в правую сторону.

   Самолет XA2J-1 имел максимальную дальность полета 2720 км и максимальную бомбовую нагрузку 4500 кг при меньшей дальности полета. Максимальная скорость составляла примерно 700 км/час, взлетный вес – около 26 300 кг.

   Второй опытный образец самолета XA2J-1 позднее использовался в качестве летающей лаборатории для испытаний двигателей. В связи с появлением самолета Дуглас XA3D-1 «Скайуорриор» с турбореактивными двигателями, обладающего значительно лучшими летными характеристиками, чем самолет XA2J-1, и приспособленного для действий в качестве палубного штурмовика с авианосцев типа «Форрестол», заказов на серийное производство самолета XA2J-1 не поступало.

  
   
S.I.P.A.200 «Миниджет»

   январь 1952
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Один из первых легких реактивных самолетов «Миниджет», предназначенный для использования в качестве самолета связи и учебного самолета. На фото самолет показан до модификации, на чертежах проекций – после модификации.

   
Самолет S.I.P.A. 200 «Миниджет» предназначался для использования в качестве скоростного самолета связи и дешевого учебно-тренировочного переходного самолета. Разработка самолета была начата в феврале 1951 г., первый из двух опытных образцов самолета совершил полет 14 января 1952 г. Вскоре был выдан заказ на производство головной серии из 5 самолетов «Миниджет». Лицензия на производство этого самолета была куплена голландской фирмой «Кулховен флихтойхен».

   Самолет «Миниджет» представляет собой цельнометаллический моноплан двухбалочной схемы с высокорасположенным крылом и гидравлически убирающимся трехколесным шасси (с носовым колесом). В задней части фюзеляжа установлен один турбореактивный двигатель Турбомека «Палас» с тягой 150 кг. Крыло ламинарного профиля, снабжено щелевыми закрылками Фаулера и щелевыми элеронами с аэродинамической компенсацией

   В кабине самолета установлены рядом два сиденья, фонарь кабины на петлях открывается вперед. Противопожарная перегородка, установленная на уровне заднего лонжерона крыла, отделяет кабину от отсека двигателя. Воздухозаборники турбореактивного двигателя «Палас» расположены в утолщенных корневых частях крыла. Второй опытный образец самолета имеет на концах крыла узлы крепления для подвески дополнительных топливных баков. Его конструкция усилена для обеспечения выполнения фигур высшего пилотажа при использовании его в качестве учебно-тренировочного самолета.

   Самолет «Миниджет» имеет максимальную скорость у земли 396 км/час, крейсерскую скорость на высоте 1000 м – 356 км/час, скороподъемность у земли – 5,75 м/сек, практический потолок – 8000 м, дальность полета (без дополнительных топливных баков на концах крыла) – 560 км. Вес пустого самолета и взлетный вес составляют 450 и 760 кг соответственно. Размеры следующие: размах крыла 7,95 м, длина 5,2 м, высота 1,77 м, площадь крыла 9,65 м2.

  
   
Конвэр YB-60

   апрель 1952
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Экспериментальный бомбардировщик YB-60, в конструкции которого использовано множество узлов и агрегатов бомбардировщика B-36.

   
Самолет Конвэр YB-60 был разработан в соответствии с теми же тактико-техническими требованиями ВВС США, которые выдвигались, когда создавался тяжелый дальний бомбардировщик Боинг B-52 «Стратофортресс». Бомбардировщик YB-60 разрабатывался на базе бомбардировщика B-36, оснащенного поршневыми и турбореактивными двигателями, и первоначально носил обозначение B-36G. В конструкции YB-60 было применено большое количество деталей и узлов бомбардировщика B-36, что позволило при его постройке использовать большую часть имевшегося производственного оборудования. 15 марта 1951 г. был сделан заказ на постройку двух экспериментальных самолетов YB-60, один из которых совершил первый полет 18 апреля 1952 г.

   Первоначально силовая установка бомбардировщика YB-60 состояла из восьми турбореактивных двигателей Пратт и Уитни J-57-P-3, обладавших в то время тягой 4000 кг каждый. Однако потом было предложено использовать на самолете более позднюю модификацию турбореактивного двигателя J-57 с большей тягой. Предполагалось, что с такими двигателями самолет будет иметь на высоте 16 700 м максимальную скорость 880 км/час. Конструкция задней части фюзеляжа самолета YB-60 была подобна конструкции этой же части фюзеляжа бомбардировщика B-36; одинаковыми были центропланы обоих самолетов. Крыло имело стреловидность 35° по передней кромке. По сравнению с бомбардировщиком B-36 размах крыла YB^60 был уменьшен до 62,8 м, было установлено стреловидное хвостовое оперение новой конструкции и изменена носовая часть фюзеляжа. Длина самолета 52,1 м и высота 15,2 м. Восемь турбореактивных двигателей размещались в четырех спаренных мотогондолах, установленных ниже и впереди передней кромки крыла. На самолете YB-60 были сохранены основные и переднее колеса шасси бомбардировщика B-36, однако на нем было также установлено убирающееся хвостовое колесо.

   Бомбардировщик YB-60 имел максимальный взлетный вес около 172 000 кг и максимальную дальность полета порядка 12 800 км. Два опытных образца бомбардировщика прошли обширную программу летных испытаний, однако ВВС США не выдали заказа на его производство, так как в качестве тяжелого бомбардировщика на вооружение был принят самолет

  
   
Боинг B-52 «Стратофортресс»

   апрель 1952
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Бомбардировщик YB-52.
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Бомбардировщик XB-52.
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Серийный бомбардировщик B-52А «Стратофортресс».
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Серийный бомбардировщик B-52А «Стратофортресс».
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Бомбардировщик B-52 «Стратофортресс» представляет собой увеличенную в масштабе модель ранее созданного среднего бомбардировщика B-47 «Стратоджет». Наиболее характерными особенностями бомбардировщика B-52 является сильно нагруженное, исключительно гибкое крыло и необычная система управления. Разработка бомбардировщика B-52 была начата летом 1946 г , заказ на два опытных образца был выдан в сентябре 1947 г. Первый опытный образец XB-52 начал проходить наземные испытания 29 ноября 1951 г., а 15 марта 1952 г. такие испытания начал проходить второй опытный образец YB-52. Первый опытный образец XB-52 был затем возвращен на завод для установки дополнительного оборудования, и поэтому первым поднялся в воздух 15 апреля 1952 г. второй опытный образец YB-52. Первый опытный образец XB-52 совершил полет только 2 октября 1952 г. Силовая установка каждого опытного образца состояла из восьми турбореактивных двигателей Пратт и Уитни J-57-P-1 с тягой 3950 кг каждый. Серийные образцы бомбардировщика отличались от опытных совершенно новой конструкцией носовой части фюзеляжа и кабины экипажа, в которой сиденья первого и второго летчиков расположены вдоль продольной, а не поперечной оси, как на опытных образцах.

   Узкое крыло бомбардировщика B-52 имеет стреловидность 35°, размах 56,4 м,. общую площадь 372 м2 и очень гибкую конструкцию; его весовая компенсация осуществлена за счет вынесенных вперед мотогондол двигателей. Имеющее место при стоянке самолета на земле обратное поперечное «V» крыла, равное нескольким градусам, в полете устраняется, а внешние части крыла даже получают положительное поперечное «V». Изгибающие усилия, помимо толстой обшивки, воспринимаются также мощным главным лонжероном крыла, проходящим вдоль всего крыла по линии

   хорд.- Удельная нагрузка на крыло превышает 425 кг'/ м2. Стреловидное крыло трапециевидной формы в плане вследствие своей гибкости претерпевает уменьшение углов атаки концевых частей, что приводит к реверсу элеронов. Для устранения этого явления крыле бомбардировщика B-52 лишено обычных элеронов; вместо них на внутренних частях крыла у фюзеляжа установлены небольшие элероны, а на средине размаха консолей – трехсекционные спойлеры. В случае выхода из строя одного из внешних двигателей момент рыскания парируется при помощи спойлеров, уменьшающих подъемную силу и увеличивающих лобовое сопротивление. На задней кромке крыла расположены модифицированные закрылки типа «Фаулер»

   Фюзеляж имеет длину 48 м, герметизированы только кабины экипажа и кормового стрелка. Экипаж самолета состоит из пяти или шести человек в зависимости от поставленного задания, сиденья первого и второго летчиков расположены рядом. Оборонительное вооружение бомбардировщика состоит из четырех 12,7-мм пулеметов, смонтированных на кормовой установке и имеющих ручное и радиолокационное управление. На самолете установлено шасси необычной схемы: основное шасси велосипедного типа, состоящее из четырех стоек, находится под фюзеляжем, а небольшие опорные колеса для поперечного уравновешивания, обычно не касающиеся поверхности аэродрома, расположены у концов крыла. Основные стойки шасси расположены попарно впереди и позади бомбоотсека и убираются внутрь фюзеляжа, причем левые стойки складываются вперед, а правые – назад. С целью удобства обслуживания самолета на земле его чрезвычайно большой киль может складываться. По сравнению с килем руль направления имеет непропорционально малую площадь. Высота самолета составляет 14,7 м.

   Первый заказ на производство 36 бомбардировщиков «Стратофортресс» был сдан в 1951 г., и первый серийный самолет B-52А поднялся в воздух 5 августа 1954 г. После этого было заказано дополнительно значительное количество этих бомбардировщиков для стратегического авиационного командования ВВС США. Силовая установка бомбардировщика B-52А «Стратофортресс» состоит из восьми турбореактивных двигателей Пратт и Уитни J-57-P-3 с тягой по 4400 кг каждый, однако с такими двигателями было выпущено только три самолета. Основным серийным образцом является бомбардировщик B-52В, незначительно отличающийся от бомбардировщика B-52А. «Стратофортресс» B-52В может нести в бомбоотсеке герметизированную гондолу, которая может быть двух типов: одна для аэрофотосъемки с авиационной фотоаппаратурой и двумя операторами, другая – для электронных контрмер с электронной аппаратурой и шестью операторами. Последующими серийными вариантами бомбардировщика являются B-52С и B-52D, которые будут иметь более мощные турбореактивные двигатели типа J-57, в частности турбореактивные двигатели J-57-P-15 с тягой порядка 4950 кг. Первоначально производство бомбардировщиков B-52В «Стратофортресс» было налажено на заводе фирмы «Боинг» в Сиэтле; в 1953 г. производство было также организовано отделением фирмы («Уичито»).

   Вес пустого бомбардировщика B-52В около 79 380 кг, его взлетный вес превышает 158 700 кг. Максимальная скорость составляет около 1000 км/час, практический потолок равен 15 200 м. Дальность полета самолета с бомбовой нагрузкой 34 000 кг составляет 4800 км, с бомбовой нагрузкой 11 300 кг – 9600 км. При использовании бомбардировщика для разведывательных целей дальность полета превышает 13 600 км. Запас топлива может быть увеличен за счет баков, подвешиваемых под крылом за внешними мотогондолами. Кроме того, на всех серийных бомбардировщиках будет устанавливаться оборудование для заправки топливом в воздухе. Самолет может иметь приспособление для подвески в бомбоотсеке истребителя разведчика («разист»), который в полете может быть выпущен и вновь принят на борт.

  
   
Бристоль тип 175 «Британия»

   август 1952

   

[image: bin00000648.jpeg]
   


[image: bin00000649.jpeg]
   

Первый опытный образец самолета «Британия» 100.
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Первый и второй опытные образцы самолета «Британия» 100. Второй образец на переднем плане.

   
[image: bin00000651.jpeg]
   


[image: bin00000652.jpeg]
   

Первый серийный самолет «Британия» 100.
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Первый серийный самолет «Британия» 100,
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Бристоль «Британия» 100

   
Тип 175 «Британия» является первым коммерческим транспортным самолетом с турбовинтовыми двигателями большой дальности полета. Первоначально самолет был рассчитан на перевозку 32–50 пассажиров на средние расстояния; взлетный вес проектировался в 46 260 кг. Силовая установка самолета должна была состоять из четырех поршневых двигателей Бристоль «Центавр» 663. В качестве замены поршневых моторов в будущем планировалось использование турбовинтовых двигателей Бристоль «Протей». В июле 1949 г. авиакомпания «Бритиш оверсис эруэйс» (ВОАС) подписала с фирмой «Бристоль» контракт о поставке ей 25 самолетов этого типа. Однако в процессе разработки конструкции было решено устанавливать на всех самолетах турбовинтовые двигатели. В связи с этим полезная нагрузка была увеличена с 7700 до 11 300 кг, а расчетная дальность полета с такой нагрузкой – с 4250 до 6400 км.

   Самолет «Британия» представляет собой свободно-несущий моноплан с низкорасположенным цельнометаллическим крылом двухлонжеронной конструкции, с удлинением 9,53 и корневой хордой, равной 6,9 м. Фюзеляж самолета имеет цельнометаллическую монококовую конструкцию с максимальным диаметром поперечного сечения 3,65 м. На самолете установлено убирающееся шасси с носовым колесом, основные элементы шасси имеют четырехколесные тележки и убираются во внутренние мотогондолы.

   Первый опытный образец самолета «Британия» с четырьмя турбовинтовыми двигателями Бристоль «Протей» 625 B.Pt.2 мощностью 3510 э. л.с. (3200 л.с. на валу и 360 кг тяги) каждый совершил первый полет 16 августа 1952 г. Второй опытный образец, совершивший первый полет 23 декабря 1953 г., имел четыре турбовинтовых двигателя «Протей» 705 B.Pt.3 мощностью 3780 э. л.с. (3320 л.с. на валу и 544 кг тяги) каждый. Двигатели «Протей» 705 были установлены на первых 15 серийных самолетах. Первый серийный вариант самолета, известный под обозначением «Британия» 100 (из числа 15 заказанных компанией ВОАС), совершил первый полет 5 сентября 1954 г. Самолет «Британия» 100 может быть быстро переоборудован из 63-местного варианта первого класса в 92-местный туристский вариант. Максимальная скорость самолета составляет 618 км/час на высоте 7000 м. Максимальная крейсерская скорость – 570 км/час на высоте 7900 м, наивыгоднейшая крейсерская скорость – 545 км/час на высоте 8500 м. На этой скорости дальность полета самолета с полезной нагрузкой 11 300 кг составляет 6560 км, а с нагрузкой 6800 кг – 8420 км. Взлетная дистанция на уровне моря при отсутствии ветра до набора высоты 15 м составляет 1420 м, посадочная дистанция с высоты 15 м – 995 м. Вес пустого самолета составляет 35 650 кг, максимальный взлетный вес – 68 040 кг Размеры самолета следующие: размах крыла 43,3 м, длина 34,7 м, высота 11,2 м, площадь крыла 192 м*.

   Вместо самолета «Британия» 100 намечено поставить на производство три новых варианта самолета с увеличенной на 3,12 м длиной фюзеляжа и силовой установкой, состоящей из четырех турбовинтовых двигателей «Протей» 755 (B.Pt.3) мощностью 4150 э. л.с. (3650 л.с. на валу и 598 кг тяги) каждый. Эти варианты, известные под обозначениями «Британия» Mk.200, Mk.250 и Mk.300, являются соответственно грузовым, грузопассажирским и пассажирским самолетами. Нормальный взлетный вес этих вариантов самолета «Британия» возрос с 63 500 до 70 300 кг, а полезная нагрузка увеличена с 11 300 до 19 500 кг (Mk.200) до 16 300 кг (Mk.250) и 13 600 кг (Mk.300).

   Самолет «Британия» 250 заказан австралийской международной авиакомпанией «Кантас». Самолет сможет перевозить до 87 пассажиров и около 8000 кг груза. «Британия» 300, заказанный компанией ВОАС, сможет перевозить максимально 104 пассажира туристского класса и, подобно самолету «Британия» 250, может использоваться на средних и дальних трассах соответственно с нормальным запасом топлива 34 500 лис максимальным (за счет дополнительных крыльевых баков) – 37 700 л, обеспечивающим увеличение дальности полета на 975 км с полной полезной нагрузкой. Максимальный запас топлива позволит самолету «Британия» совершать беспосадочные полеты между Лондоном и Нью-Йорком с 65–101 пассажиром на борту почти круглый год. Расчетная максимальная скорость самолета «Британия» 200 и 250 составляет 633 км/час на высоте 8200 м, а самолета «Британия» 300 – 640 км/час на высоте 6700 м.

   «Британия» 300 будет иметь дальность полета 6300 км с полной полезной нагрузкой и 8150 км с нагрузкой 9070 кг и максимальным запасом топлива. Максимальная крейсерская скорость будет составлять 623 км/час. В Канаде для канадских ВВС намечена постройка морского разведывательного варианта самолета «Британия» с поршневыми двигателями Райт «Турбо-Циклон» вместо турбовинтовых двигателей под обозначением Канадэр CL-28. Промежуточный вариант будет иметь обозначение CL-27.

   Следующий проектируемый вариант самолета «Британия», получивший наименование «Супер Британия», будет иметь четыре турбовинтовых двигателя Бристоль В. Е. 25 мощностью 4000 э. л.с. каждый. Мощность двигателя В.Е.25 не уменьшается с высотой, в связи с чем этот вариант самолета «Британия» сможет действовать с высотных аэродромов без уменьшения полезной нагрузки. Крейсерская скорость самолета «Супер Британия», очевидно, будет превышать 640 км/час на высоте около 11 000 м. На самолете будет установлено более тонкое крыло.

  
   
Авро тип 698 «Вулкан»

   август 1952 г.
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Первый опытный образец самолета Тип 698 «Вулкан».
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Первый опытный образец среднего бомбардировщика «Вулкан».
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Второй опытный образец бомбардировщика «Вулкан» с двигателями «Олимп».
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Первый опытный образец бомбардировщика «Вулкан».
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Первый опытный образец бомбардировщика «Вулкан».
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Средний бомбардировщик дальнего действия тип 698 «Вулкан» разработан в соответствии с тактико-техническими требованиями, выдвинутыми 1 января 1947 г. и касавшимися самолета с исключительно большой грузоподъемностью, большой высотой полета, высокой дозвуковой скоростью и большой дальностью полета. Конструкторская группа фирмы «Авро» пришла к выводу, что самолет обычной схемы, способный удовлетворить этим требованиям, должен иметь чрезмерно большой вес конструкции. В связи с этим после тщательного изучения как обычных, так и необычных схем самолетов была выбрана схема самолета с треугольным крылом. Выбор схемы с треугольным крылом объяснялся тем, что такое крыло обладает большой внутренней емкостью для размещения топлива, шасси и двигателей, а также позволяет максимально снизить сопротивление воздуха. Большая площадь треугольного крыла обеспечивает небольшую удельную нагрузку на крыло, необходимую для получения потребных летных характеристик самолета на больших высотах. Одновременно треугольное крыло обеспечивает хорошие взлетно-посадочные характеристики самолета без применения взлетно-посадочных щитков или других устройств, увеличивающих подъемную силу. В дополнение к этому треугольное крыло обеспечивает необходимую жесткость конструкции за счет малого удлинения.

   Разработка проекта бомбардировщика «.Вулкан» была закончена осенью 1947 г. До этого ни один самолет с треугольным крылом еще не поднимался в воздух. С целью получения необходимых данных относительно летных характеристик этой революционной формы крыла было дано разрешение на постройку серии летающих моделей разрабатываемого бомбардировщика в одну треть натуральной величины. Первая из этой серии летающих моделей (описание которой дано на стр. 168) – модель 707 – совершила полет 4 сентября 1949 г. и вместе с другими моделями обеспечила получение значительного количества данных относительно возможных летных характеристик бомбардировщика как на больших, так и на малых скоростях.

   Окончательные основные размеры бомбардировщика тип 698 определились в апреле 1950 г., тогда же была начата постройка первого опытного образца. Этот самолет, имевший силовую установку, состоящую первоначально из четырех турбореактивных двигателей Роллс-Ройс «Эвон» R.A.3 с тягой 2950 кг каждый, совершил первый полет 30 августа 1952 г. В дальнейшем на первом опытном образце были установлены четыре турбореактивных двигателя Армстронг-Сиддли «Сапфир» A.S.Sa.6 с тягой 3640 кг каждый. Год спустя, 3 сентября 1953 г., совершил первый полет второй опытный, или серийный образец, на котором были установлены четыре турбореактивных двигателя Бристоль «Олимп» В O.L. 1/2 с тягой 4300 кг каждый. Эти двигатели в основном подобны турбореактивным двигателям, предназначенным для использования на серийных бомбардировщиках «Вулкан» В.1. Вполне вероятно, что в качестве двигателей для серийных бомбардировщиков «Вулкан» В.1 будут использованы недавно обнародованные двигатели «Олимп» В 01.6, являющиеся, очевидно, самыми мощными английскими турбореактивными двигателями, находящимися в настоящее время в производстве, тяга которых превосходит 5000 кг. Серийные поставки бомбардировщиков «Вулкан» В.1 будут осуществляться в течение 1955 г., к концу 1956 г. бомбардировщики войдут в строй.

   В основе геометрии крыла бомбардировщика «Вулкан» лежит угол стреловидности 52° по передней кромке. Несмотря на значительную толщину корневой части, необходимую для размещения четырех двигателей «Олимп», относительная толщина крыла составляет всего около 10%. Размах крыла равен 30,2 м, площадь крыла – около 278 м2. Полагают, что вес бомбардировщика «Вулкан» с полной нагрузкой находится в пределах 54 400–68 000 кг. Отсюда можно вывести, что удельная нагрузка на крыло составляет всего 195– 245 кг/ м2. Весьма большие плоскости управления с бустерным приводом, находящимся на задней кромке крыла, включают состоящие из нескольких секций элероны, расположенные на внешних частях крыла, и рули высоты, расположенные ближе к фюзеляжу. Воздушные тормоза, состоящие из восьми прямоугольных щитков, расположены попарно над и под крылом. Щитки создают исключительно большое для своих размеров сопротивление, каждый щиток укреплен на двух стержнях и в выпущенном положении образует свободный проход для воздушного потока, обтекающего крыло, в противном случае щиток играл бы роль спойлера.

   Основные элементы шасси, имеющие 8-колесную тележку каждый, убираются в отсеки, расположенные рядом с двигателями во внешней части крыла. Двухколесный передний элемент шасси убирается назад в фюзеляж. Фюзеляж имеет круглое сечение диаметром около 2,75 м и общую длину 29,6 м. Экипаж размещается в одной герметической кабине, расположенной в носовой части фюзеляжа. Длина бомбоотсека составляет около 8,5 м.

   Летные характеристики бомбардировщика «Вулкан» не подлежат опубликованию. Однако можно отметить, что его хорошие аэродинамические формы сводят к минимуму профильное сопротивление; индуктивное же сопротивление незначительно даже при полетах на максимально возможных высотах вследствие малой удельной нагрузки на крыло, обусловленной большой площадью треугольного крыла. Можно предположить, что крейсерская скорость на высотах до 18 300 м достигает 0,9 Ма. Может быть, будет полезным отметить, что коммерческий самолет «Атлантик», спроектированный на базе бомбардировщика «Вулкан», имеет проектную крейсерскую скорость около 0,95 Ма на высоте 12 200 м; самолет может пролететь без посадки из Лондона в Нью-Йорк за 5–6 час. «Атлантик» имеет сильно удлиненный фюзеляж, в котором может быть размещено от 76 пассажирских мест первого класса и до 131 места туристского класса.

  
   
Капрони «Тренто»

   май 1952
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Капрони «Тренто» F. 5 – первый легкий реактивный самолет итальянской конструкции.

   
Двухместный легкий учебный и туристский самолет Капрони «Тренто» F.5, разработанный инженером Стелио Фрати, является первым легким реактивным самолетом итальянской конструкции, в основу которой фактически была положена конструкция обыкновенного планера. Самолет Капрони «Тренто» F.5, совершивший первый полет 20 мая 1952 г., представляет собой моноплан цельнодеревянной конструкции; он имеет один турбореактивный двигатель Турбомека «Палас» с тягой 150 кг.

   Характерной особенностью самолета F.5 является чрезвычайная простота конструкции. Крыло имеет один основной и два вспомогательных лонжерона, расположенных спереди и сзади от основного лонжерона, и работающую обшивку, выполненную из многослойной фанеры. Находящиеся на задней кромке крыла между элеронами и фюзеляжем закрылки имеют гидравлический привод. Размах крыла составляет 7,85 м, площадь крыла – около 10 м2. Расположенные в кабине тандемно два сиденья находятся впереди крыла. Самолет имеет двойное управление. В случае аварии оба фонаря могут быть сброшены. Небольшие воздухозаборники турбореактивного двигателя «Палас» расположены по бокам фюзеляжа на уровне кабины. Двигатель фактически располагается ниже основного фюзеляжа, который защищается от выхлопной струи двигателя специальным устройством. Топливный бак емкостью 176 л установлен в фюзеляже позади второй кабины. Длина фюзеляжа составляет 6,6 м. Для защиты двигателя в случае посадки самолета с убранным шасси носовое колесо после убирания частично выступает за контур фюзеляжа. Вес пустого самолета составляет 468 кг, взлетный вес равен 748 кг. Максимальная скорость самолета у земли составляет 358 км/час, на оптимальной высоте – 387 км/час, набор высоты 5000 м совершается за 23 мин.; практический потолок – 8000 м.

  
   
Фуга С. М. 170R «Мажистэр»

   июль 1952 г.
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Фуга СМ. 170R «Мажистэр» – первый в мире реактивный учебно-тренировочный самолет первоначального обучения.

   
Считается, что самолет «Мажистэр» является первым в мире реактивным учебно-тренировочным самолетом первоначального обучения. Разработка самолета была начата в 1948 г., когда фирма «Фуга» представила министерству авиации проект двухместного учебно-тренировочного самолета с сиденьями, расположенными в затылок друг другу. Самолет носил обозначение СМ. 130R и должен был иметь два турбореактивных двигателя «Палас» с тягой 160 кг каждый, однако он не получил официального одобрения. Более тяжелый самолет СМ. 170R имел в основном такую же конструкцию, как и самолет СМ. 130R, но он оснащен двумя турбореактивными двигателями Турбомека «Марборе» II с тягой 400 кг каждый. Заказ на производство трех опытных образцов самолета был выдан в декабре 1950 г.

   Первый опытный образец самолета СМ. 170R поднялся в воздух 23 июля 1952 г., а второй и третий опытные образцы совершили свои первые полеты в феврале и июле следующего года соответственно. Один из этих образцов первоначально летал с обычным хвостовым оперением в целях сравнения со стандартным V-образным хвостовым оперением самолета «Мажистэр». В 1956 г. поступили заказы на производство десяти самолетов головной серии и 95 серийных самолетов «Мажистэр» для ВВС.

   Самолет «Мажистэр» имеет цельнометаллическую конструкцию и убирающееся шасси с носовым колесом. Два турбореактивных двигателя «Марборе» установлены по бокам фюзеляжа. Вследствие близкого расположения двигателей к продольной оси самолета выход из строя одного из двигателей создает весьма небольшую асимметрию тяги. На самолете предусмотрена возможность установки двух 7,5-мм пулеметов и четырех реактивных снарядов.

   Самолет «Мажистэр» имеет максимальную скорость 675 км/час у земли и 710 км/час на высоте 9100 м. Дальность полета на высоте 9100 м составляет 910 км, скороподъемность у земли 17 м/сек. Вес пустого самолета 1800 кг, взлетный вес – 2700 кг. Размеры самолета: размах крыла 11,3 м, длина – 9,8 м, высота 2,8 м, площадь крыла 17,3 м2.

  
   
Саундерс Ро «Принцесса»

   август 1952
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Летающая лодка «Принцесса» – самый большой самолет с турбовинтовыми двигателями.

   
Летающая лодка S.R.45 «Принцесса» является, без сомнения, одним из наиболее примечательных коммерческих самолетов с турбовинтовыми двигателями, когда-либо выпускавшихся промышленностью; она появилась в то время, когда авиалиния, для которой эта лодка первоначально предназначалась, перешла на использование сухопутных самолетов. В связи с этим будущее летающей лодки «Принцесса» является неопределенным.

   Лодка спроектирована для беспосадочных полетов на расстояние порядка 5600 км. Первая из трех летающих лодок «Принцесса» совершила первый полет 22 августа 1952 г., имея силовую установку, состоящую из десяти турбовинтовых двигателей Бристоль «Протей» (600) B.PL2MK.2. Двигатели размещались в четырех спаренных и двух одинарных мотогондолах и развивали по 2820 э. л.с. каждый. Эти двигатели обладали недостаточной мощностью для обеспечения первоначальных проектных летных характеристик лодки, однако планировавшаяся замена этих двигателей десятью новейшими двигателями типа «Протей» не была претворена в жизнь, поскольку эффективная дальность полета летающей лодки уменьшилась бы более чем до 3200 км. В настоящее время считается вероятным, что на первой летающей лодке, а также на двух других законченных постройкой планерах лодки, законсервированных до решения вопроса об их силовых установках, будут установлены шесть более мощных турбовинтовых двигателей (возможно, типа Бристоль В.Е.25 с постоянной мощностью).

   Первоначальные расчетные летные характеристики летающей лодки «Принцесса» были следующими: крейсерская скорость 608 км/час на высоте 11 300 м или 575 км/час на высоте 9900 м, дальность полета с полезной нагрузкой 22 700 кг – 6000 км, с полезной нагрузкой 9750 кг – 8400 км, вес пустой лодки 86 600 кг, взлетный вес 150 000 кг. Основные геометрические размеры лодки следующие: размах крыла 66,9 м, длина 45,1 м, высота 17 м, площадь крыла 487,5 м2. Суммарный запас топлива составляет 65 800 л. Летающая лодка «Принцесса» рассчитана на перевозку более 100 пассажиров в своем двухэтажном корпусе.

  
   
Боултон Пол Р. 120

   август 1952 г.
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Самолет Р. 120, разработанный на базе бесхвостого самолета Р. 111 с треугольным крылом; предназначен для сравнительных испытаний.

   
Экспериментальный самолет Боултон Пол Р. 120, построенный с целью продолжения программы исследований характеристик треугольного крыла, начатых на самолете Р. 111, отличался от своего предшественника главным образом управляемым стабилизатором, расположенным у вершины вертикального оперения. Самолет Р. 120 совершил первый полет 6 августа 1952 г., однако уже 29 августа 1952 г. он был уничтожен при катастрофе, происшедшей из-за флаттера хвостового оперения. Катастрофа произошла раньше, чем могло быть проведено полное сравнение его характеристик с характеристиками самолета Р.111.

   Подобно предыдущему экспериментальному самолету с треугольным крылом Р.111, самолет Р. 120 имел один турбореактивный двигатель Роллс-Ройс «Нин», воздухозаборник которого имел сплюснутую овальную форму. Интересной особенностью самолета Р. 120 являлось применение на нем воздушных тормозных щитков, состоящих из четырех сегментов и расположенных вокруг фюзеляжа немного позади кабины. Позднее такие же щитки были установлены и на самолете Р. 111. В то время как на самолете Р.111 тормозной парашют размещался в отсеке в левом борту хвостовой части фюзеляжа, на самолете Р. 120 тормозной парашют размещался в отсеке под рулем направления. Крыло самолета Р.120 имело такую же форму в плане, как и крыло самолета Р. 111, размах крыльев у обоих самолетов равнялся 10,2 м и площадь – 18,6 м2. Стреловидность крыла по передней кромке составляла 45°. Измененное вертикальное хвостовое оперение со стреловидностью по задней кромке увеличило общую длину самолета до 9,02 м.

   Характерными особенностями самолета Р. 120 являлось шасси, с исключительно широкой колей (4,4 м), основные элементы которого убирались в крыло по направлению к фюзеляжу (носовой элемент убирался назад), и съемные концевые секции крыла. Имея взлетный вес около 4500 кг, самолет Р. 120 предположительно должен был развивать весьма высокую дозвуковую скорость в горизонтальном полете.

  
   
Дуглас A-3D1 «Скайуорриор»

   октябрь 1952
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Палубный штурмовик XA3D-1 «Скайуорриор» с турбореактивными двигателями XJ-40-WE-3.
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A3D-1 Скайуорриор первой серии.
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Разведывательный вариант RB-66A Скайуорриор.
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A3D-1 «Скайуорриор» пятой серии.
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Палубный штурмовик A3D-1 «Скайуорриор», разработанный для действий с авианосцев-гигантов типа «Форрестол», является самым тяжелым палубным реактивным самолетом, предназначенным для боевого применения. Находящийся в серийном производстве для авиации ВМС США и предназначенный главным образом для использования в качестве штурмовика самолет «Скайуорриор» может использоваться также для постановки мин, в качестве торпедоносца и бомбардировщика, а в варианте A3D-1P с измененной носовой частью фюзеляжа для размещения фотоаппаратов – в качестве фоторазведывательного самолета.

   Первоначально предполагалось, что самолет «Скайуорриор» будет иметь турбореактивные двигатели Вестингауз J-40. Один из двух опытных образцов XA3D-1 совершил первый полет 28 октября 1952 г., его силовая установка состояла из двух турбореактивных двигателей XJ-40-WE-3 с тягой по 3175 кг каждый. На серийных самолетах A3D-1 предлагалось устанавливать турбореактивные двигатели J-40-WE-12 с тягой по 3400 кг каждый. Однако серьезные конструктивные дефекты двигателей типа J-40 привели к тому, что дальнейшая разработка этого турбореактивного двигателя фирмы «Вестингауз» была прекращена, что вынудило заменить их на самолете A3D-1 двумя турбореактивными двигателями Пратт и Уитни J-57-Р-12 с тягой 4400 кг каждый. Двигатели размещаются в подкрыльевых гондолах, выступающих за переднюю кромку крыла. Тяга силовой установки при взлете может быть увеличена за счет применения 12 стартовых ускорителей «Джато», устанавливаемых по бокам хвостовой части фюзеляжа.

   Высокорасположенное крыло имеет стреловидность 36° по линии 74 длины хорд, удлинение 6,75 и относительную толщину профиля 10% у корня и 8,25% на концах. Крыло снабжено предкрылками и закрылками большой площади. Для размещения на авианосце внешние части крыла складываются при помощи гидравлического механизма. В герметической кабине размещается экипаж самолета, состоящий из летчика, летчика-бомбардира и штурмана. Вместо обычных катапультируемых сидений на самолете применен аварийный люк для выбрасывания с самолета, что сократило вес конструкции на 250 кг

   Бомбоотсек, имеющий длину около 4,5 м, позволяет подвешивать в нем различного рода авиабомбы, глубинные бомбы, мины или торпеды. С целью предотвращения бафтинга при открывании створок бомбоотсека и зависания в бомбоотсеке предметов вооружения вследствие действия аэродинамических сил на больших скоростях непосредственно впереди створок бомбоотсека установлен спойлер, или антибафтинговый тормоз, представляющий собой миниатюрный воздушный тормозной щиток, открывающийся одновременно с открытием створок бомболюка. Самолет имеет только оборонительное стрелковое вооружение, состоящее из двух 20-мм пушек, установленных на кормовой турели фирмы «Вестингауз», имеющей радиолокационную систему управления огнем, обеспечивающую оповещение о приближающемся самолете, автоматическое слежение за целью, прицеливание и ведение огня.

   Больших размеров вертикальное хвостовое оперение умеренной стреловидности несет на своей вершине в специальном обтекателе противоштопорный парашют. Горизонтальное хвостовое оперение имеет стреловидность 40° и заметное поперечное «V». Для размещения на авианосце вертикальное оперение складывается. Основные элементы шасси, имеющие весьма узкую колею, убираются в боковые отсеки фюзеляжа позади бомбоотсека, носовое колесо убирается вперед. Убирающееся хвостовое колесо предохраняет заднюю часть фюзеляжа от повреждений при посадке с большим углом атаки. Щитки воздушных тормозов для пикирования, установленные в хвостовой части фюзеляжа, имеют гидравлический привод. Запас топлива размещается в двух фюзеляжных протектированных баках, установленных впереди и позади крыла, и крыльевых баках, занимающих пространство от фюзеляжа до линий складывания крыла.

   Самолет «Скайуорриор» имеет нормальный взлетный вес 31 760 кг; однако его максимальный взлетный вес, вероятно, превышает 33 100 кг. При таком весе удельная нагрузка на крыло должна превышать 455 кг/ м2. Максимальная скорость и дальность полета составляют около 1025 км/час и 2700 км соответственно; боевой потолок равен 13 700 м. Дальнейшим развитием первой серийной модели является образец A3D-2, находящийся в настоящее время в серийном производстве на заводе фирмы «Дуглас» в Эль-Сегундо.

   Вариантами основного самолета «Скайуорриор» являются базирующиеся на наземных аэродромах разведывательный самолет-бомбардаровщик RB-66A и ночной бомбардировщик B-66В, находящиеся в настоящее время в серийном производстве для ВВС США. Совершивший первый полет 28 июня 1954 г. самолет RB-66А имеет ряд отличий от своего палубного собрата; его силовая установка состоит из двух турбореактивных двигателей Аллисон J-71-A-9 с тягой 4400 кг каждый, он имеет измененную носовую часть фюзеляжа и форму крыла в плане, стреловидность крыла по задней кромке переменна. Подобно самолету «Скайуорриор», самолет RB-66A имеет экипаж из трех человек и оборонительное стрелковое вооружение в виде установки из двух 20-мм пушек фирмы «Вестингауз», смонтированной на кормовой турели с радиолокационной системой управления огнем. Одинаковы также основные размеры самолетов: размах крыла 22,1 м, длина 22,9 м, высота 7,2 м, площадь крыла 72,5 м2.

   Ночной бомбардировщик B-66В будет нести направленное вперед стрелковое вооружение, состоящее из 12,7-мм пулеметов или 20-мм пушек и 127-мм реактивных снарядов HVAR, подвешиваемых под крылом. В связи с отсутствием механизмов для складывания крыла и хвостового оперения, а также тормозного устройства для посадки на палубу авианосца летные характеристики самолетов RB-66A и B-66В должны быть несколько лучше, чем у палубного самолета «Скайуорриор».

  
   
Сюд-Уэст «Вотур»

   октябрь 1952
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Двухместный самолет S.O.4050-001
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Одноместный самолет S.O. 4050 003
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Двухместный самолет S.О.4050-003

   
Разработка самолета S.O.4050 «Вотур» была начата в июне 1951 г. в соответствии с тактико-техническими требованиями ВВС Франции для самолета многоцелевого назначения, способного действовать в качестве всепогодного истребителя, фронтового истребителя, легкого бомбардировщика и разведчика. Было построено три опытных образца один из которых – двухместный S.0.4050-001 – совершил первый полет 16 октября 1952 г.; его силовая установка состояла из двух турбореактивных двигателей SNECMA «Атар» 101В с тягой 2400 кг каждый. В дальнейшем на этом опытном образце были установлены два турбореактивных двигателя «Атар» 101С с тягой 2820 кг каждый. Эти же двигатели были установлены на втором, одноместном, опытном образце самолета. На третьем, двухместном, опытном образце были установлены два турбореактивных двигателя Армстронг-Сиддли «Сапфир» A.S.Sa.6 с тягой 3640 кг каждый. Фирма получила заказ на производство 70 истребителей «Вотур» с турбореактивными двигателями «Атар» 101E-3 с тягой по 3300 кг.

   Крыло истребителя «Вотур» имеет стреловидность 35° по передней кромке. Представляет интерес цельнометаллический фюзеляж самолета, силовой каркас которого состоит из главных лонжеронов и шпангоутов и не имеет промежуточных стрингеров. Другой любопытной особенностью истребителя является его шасси, которое состоит из двух основных элементов, имеющих по два колеса каждый и убирающихся в фюзеляж впереди и позади бомбоотсека, и двух опорных элементов, убирающихся в мотогондолы. Разработаны три основных варианта: вариант «А» – одноместный самолет непосредственной авиационной поддержки, вариант «В» – бомбардировщик со вторым членом экипажа (бомбардир), сиденье которого установлено в носовой части фюзеляжа вместо двух неподвижных 30-мм пушек, и вариант «N» – двухместный (сиденья членов экипажа расположены в затылок друг другу) всепогодный истребитель. Самолет S.0.4050-002 имеет у земли максимальную скорость 1150 км/час и скороподъемность 50 м/сек. Нормальный и максимальный взлетный вес составляют 14 000 и 18 000 кг соответственно. Размеры самолета следующие: размах крыла 15,1 м, длина 15,5 м, высота 4,3 м, площадь крыла 45 м2.

  
   
Дуглас Х-3

   октябрь 1952
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Экспериментальный самолет Х-3 с исключительно малым крылом в целях достижения скорости, соответствующей 3 Ма.

   
Схема и конструкция экспериментального самолета Дуглас Х-3 поставили ряд проблем беспримерной сложности. Самолет Х-3 предназначается для исследований эффективности турбореактивных двигателей и крыльев, имеющих малый размах и трапециевидную форму в плане, на скоростях до 3 Ма (3130–3640 км/час), а также для исследования вопросов аэродинамического нагрева в диапазоне скоростей от 2 до 3 Ма. Самолет имеет очень маленькое крыло с размахом только 6,9 м и относительной толщиной профиля около 5%. Крыло снабжено предкрылками.

   Размер крыла представляет собой разительный контраст по сравнению с размерами фюзеляжа, имеющего длину 20,3 м, и треугольное поперечное сечение. Миниатюрное хвостовое оперение установлено на длинной хвостовой балке фюзеляжа, расположенной над реактивным соплом двигателей. С целью уменьшения влияния аэродинамического нагрева и лобового сопротивления на сверхзвуковых скоростях на самолете применена кабина треугольной формы. Модель Х-3 несет испытательное оборудование общим весом 545 кг. В обшивке имеется 850 отверстий для замера давлений в полете; замер температуры производится в 150 точках, для замера сил, действующих на детали конструкции, установлено 185 электрических тензометров.

   Самолет Х-3 был разработан в расчете на силовую установку, состоящую из двух турбореактивных двигателей Вестингауз J-46-WE-8 с тягой по 3175 кг каждый при использовании дожигания, однако увеличение диаметра этого двигателя сделало его неприемлемым для установки в узком фюзеляже. В связи с этим пришлось установить два турбореактивных двигателя Вестингауз J-34-WE-17, развивающих каждый тягу 1900 кг с дожиганием. С такой силовой установкой самолет Х-3 совершил первый полет 20 октября 1952 г. Поэтому маловероятно, что самолет Х-3 с силовой установкой, состоящей из двух турбореактивных двигателей J-34, сможет достигнуть расчетной скорости 3 Ма. Взлетный вес самолета Х-3 составляет 12 250 кг, удельная нагрузка на крыло – около 975 кг/мг.

  
   
Тип 451М

   конец 1952 г.
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Первый экспериментальный реактивный самолет югославской конструкции – тип 451M.

   
Первый реактивный самолет югославской конструкции – тип 451 М – был разработан майором Драголюбом Беслиным. Первый полет этого самолета состоялся в конце 1952 г. Силовая установка самолета состоит из двух турбореактивных двигателей Турбомека «Палас» с тягой 150 кг каждый, установленных под низкорасположенным крылом. Самолет тип 451 М берет свое начало от более раннего самолета тип 451, который имел два поршневых двигателя Вальтер «Минор» 6-III югославского производства мощностью 160 л.с. каждый. Летчик на этом самолете находился в лежачем положении.

   Первый опытный образец самолета тип 451 М, построенный на заводе Икарус в г. Земун, близ Белграда, имел обычное сиденье для летчика, однако на втором опытном образце летчик находился в лежачем положении, как на испытывавшемся ранее самолете тип 451.

   Помимо обычных исследовательских целей, самолет тип 451 М предназначался также для использования в качестве легкого штурмовика и связного самолета. На самолете в длинном обтекателе под носовой частью фюзеляжа был установлен 12,7-мм пулемет.

   Самолет тип 451 М имел весьма небольшие размеры, его прямое крыло имело размах всего 6,7 м. Длина фюзеляжа составляла 5,5 м. Основные элементы шасси убирались в крыло по направлению к фюзеляжу, хвостовое колесо шасси после убирания частично выступало над уровнем поверхности фюзеляжа, готовое выполнить роль хвостового амортизатора в случае посадки с убранными шасси. Взлетный вес самолета составлял примерно 1140 кг, максимальная скорость – около 570 км/час. Данных относительно второго опытного образца не имеется, однако можно предполагать, что уменьшение лобового сопротивления за счет изменения формы кабины привело к некоторому улучшению его летных характеристик.

  
   
SAAB 32 «Лансен»

   ноябрь 1952
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Самолет «Лансен», предназначенный для использования в качестве штурмовика, разведчика, истребителя и учебно-тренировочного самолета.

   
Самолет разработан в соответствии с тактико-техническими требованиями ВВС Швеции для двухместного штурмовика, также пригодного для использования в качестве разведывательного самолета и всепогодного истребителя. SAAB 32 «Лансен» совершил первый полет 3 ноября 1952 г. с турбореактивным двигателем Роллс-Ройс «Эвон» R.A.7 с тягой 3400 кг.

   Разработка самолета «Лансен» была начата 20 декабря 1948 г. На самолете предполагалось устанавливать турбореактивный двигатель шведской конструкции STAL «Доверн» II с тягой 3300 кг. Задержки с разработкой двигателя «Доверн» вынудили принять решение о применении на самолете Турбореактивного двигателя «Эвон», который в варианте R. A. 7R с форсажной камерой строится по лицензии в Швеции под обозначением RM5. Три опытных образца самолета имеют турбореактивные двигатели «Эвон» английского производства, однако первый серийный образец для ВВС Швеции штурмовик А-32 будет иметь двигатель RM5, который с дожиганием развивает тягу 4300 кг. Фоторазведывательный вариантS-32, согласно сообщениям, будет иметь или турбореактивный двигатель «Эвон» R.A.14 с тягой 4300 кг, или турбореактивный двигатель «Эвон» R. А. 24. На всепогодный истребитель J-32, возможно, поставят более совершенный турбореактивный двигатель.

   Крыло самолета «Лансен» имеет стреловидность 39° по передней кромке, оно снабжено предкрылками, а также закрылками «Фаулер» большой площади. Поперечное сечение фюзеляжа этого самолета напоминает поперечное сечение фюзеляжа истребителя Мессершмит Ме-262. Экипаж самолета состоит из двух человек, сиденья которых расположены тандемно. Стрелковое вооружение состоит из четырех 20-мм пушек «Суидишь Испано», расположенных в носовой части фюзеляжа. Под крылом может быть подвешено различное вооружение, в частности шестнадцать 145-мм реактивных снарядов Бофорс. Взлетный вес самолета составляет примерно 10 000 кг. Размеры самолета: размах крыла 13 м, длина 15 м, высота 5 м. Самолет «Лансен» имеет максимальную скорость свыше 1120 км/час.

  
   
Хэндли Пейдж «Виктор»

   декабрь 1952
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Первый опытный образец Хэндли-Пейдж Н.Р. 80 «Виктор» с 240 четырьмя турбореактивными двигателями «Сапфир». A.S.Sa.6.
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Первый опытный образец Хэндли Пейдж Н.Р.80 «Виктор» четырьмя турбореактивными двигателями «Сапфир» A.S.Sa.
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Средний стратегический бомбардировщик Хэндли Пейдж Н.Р.80 «Виктор» был разработан в соответствии с теми же тактико-техническими требованиями, по которым был спроектирован бомбардировщик Авро «Виктор» с треугольным крылом. Однако бомбардировщик «Виктор» представляет собой совершенно иной подход к решению проблем создания среднего бомбардировщика обладающего большой дальностью полета, большой грузоподъемностью и большими крейсерскими скоростями на высотах порядка 16 700 – 18 300 м.

   Наиболее характерной особенностью бомбардировщика «Виктор» является применение на нем так называемого серповидного крыла. Теория серповидного крыла была разработана в период второй мировой войны немецкими фирмами «Блом и Фосс» и «Арадо». Первым летавшим самолетом с таким крылом явился английский экспериментальный самолет Н.Р.88, предназначавшийся для исследования аэродинамических характеристик серповидного крыла, результаты этих исследований должны были быть использованы при разработке бомбардировщика «Виктор». Самолет Н.Р.88 (см. стр. 208) имел модифицированное крыло, выполненное в ¼ натуральной величины, и должен был быть использован для получения летных характеристик серповидного крыла на скоростях до 0,9 Ма, однако самолет, к несчастью, был уничтожен до того, как могли быть выявлены полные нужные данные.

   Серповидное крыло, в сущности, представляет собой компромисс между крылом большой стреловидности и малого удлинения, с одной стороны, и тонким крылом умеренной стреловидности и сравнительно большого удлинения – с другой. За счет прогрессивного уменьшения угла стреловидности и относительной толщины по направлению к концам крыла последнее сохраняет по всему своему размаху постоянное критическое число Ма. Части крыла у основания имеют большую стреловидность и достаточную толщину для размещения двигателей и основных колес шасси, тогда как внешние его части имеют тонкий профиль и умеренную стреловидность, снижающие тенденцию к срыву потока с концов крыла на малых скоростях. Серповидное крыло по сравнению с другими формами крыльев, применяемыми для больших высот и околозвуковых скоростей, обеспечивает наибольшую дальность полета при данном взлетном весе, наибольшую боевую высоту при данной силовой установке и максимальную свободу в размещении нагрузки вследствие широкого диапазона допустимых перемещений центра тяжести.

   Первый из двух опытных образцов бомбардировщика «Виктор» совершил полет 24 декабря 1952 г., а второй опытный образец–11 сентября 1954 г. Опытный образец бомбардировщика «Виктор» имеет силовую установку, состоящую из четырех турбореактивных двигателей Армстронг-Сиддли «Сапфир», по-видимому серии A.S Sa.6, с тягой 3640 кг каждый, расположенных в корневых частях консолей крыла. Каждая пара двигателей имеет общий воздухозаборник. Выхлоп производится у задней кромки крыла. Смещающиеся назад закрылки большой площади установлены на внутренних частях крыла и копируют контуры выхлопных труб двигателей. Передние кромки внешних секций крыла имеют отклоняющуюся конструкцию и состоят из двух частей; они служат для увеличения кривизны профиля при полете на малых скоростях. Размах крыла составляет 33,5 м.

   Фюзеляж бомбардировщика «Вулкан» имеет длину 35 м. В расширенной носовой части фюзеляжа размещаются герметическая кабина экипажа, аппаратура для бомбометания и носовой элемент шасси с двумя колесами. Основные элементы шасси имеют восьмиколесную тележку каждый и позволяют распределить вес самолета на большую площадь, допуская, таким образом, взлет самолета со взлетно-посадочных полос нормальной прочности. Убирание основных элементов шасси производится в центральные секции крыла. Геометрия хвостового оперения является необычной для самолета, обладающего размерами бомбардировщика «Виктор». Горизонтальное хвостовое оперение помещено на вершине киля и имеет переменную стреловидность по передней кромке. Опытный образец имеет киль больших размеров, в котором расположен воздухозаборник для подогревателей, однако на серийном бомбардировщике «Виктор» В.1 эти подогреватели устанавливаться не будут. Высота самолета составляет 8,15 м. Щитки воздушных тормозов установлены на хвостовой конической части фюзеляжа.

   Данные о летных характеристиках бомбардировщика «Виктор» не опубликованы, однако будет вполне логичным предположить, что серийный самолет получит более позднюю модификацию турбореактивного двигателя «Сапфир» с тягой около 5000 кг и сможет развивать скорости, близкие к 1 Ма (1060 км/'час), на высотах около 18 000 м, на которых бомбардировщик практически неуязвим для современных истребителей. Нормальная дальность полета, вероятно, превысит 4800 км, взлетный вес составит около 68 000–79 000 кг. Первые поставки бомбардировщиков «Виктор» В.1 будут произведены в течение 1955 г. и в конце 1956 г.; он, вероятно, поступит на вооружение бомбардировочных частей ВВС Англии.

   Фирмой «Хэндли Пейдж» проектируется межконтинентальный пассажирский самолет Н.Р.97, на котором будут применены крыло и хвостовое оперение бомбардировщика «Виктор». С нагрузкой 22 700 кг или со 150 пассажирами самолет Н.Р.97 должен иметь крейсерскую скорость 925 км/час на высоте 15 200 м. Самолет сможет совершать беспосадочные полеты между Лондоном и Нью-Йорком протяженностью 5500 км.

  
   
Шорт S.B.5

   декабрь 1952
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Самолет S.B.5 с крылом стреловидностью 60°
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S.B.5c низкорасположенным горизонтальным оперением.

   
Самолет Шорт S.B.5 в сущности представляет собой масштабную летающую модель одноместного истребителя Инглиш электрик Р.1, построенного по заказу английского министерства снабжения после окончания разработки основного проекта истребителя Р.1 с целью исследования его аэродинамических характеристик на малых скоростях. У крыльев с большим углом стреловидности наблюдается срыв потока на концах крыла, что приводит к некоторой потере поперечной управляемости. Модель S.В.5 давала возможность исследования характеристик крыла при углах стреловидности 50, 60 и 69°, а также исследования горизонтального хвостового оперения при высоком и низком его расположении.

   Самолет S.B.5 с турбореактивным двигателем Роллс-Ройс «Дервент» (тяга 1590 кг) совершил первый полет 2 декабря 1952 г. Первая серия летных испытаний самолета была проведена при угле стреловидности крыла 50° (с таким углом стреловидности размах крыла составляет 10,7 м) и с треугольным горизонтальным оперением, установленным на самой вершине киля. Угол установки стабилизатора мог изменяться в полете в диапазоне от –10 до +10°. Вторая серия испытаний была проведена при угле стреловидности крыла 60° (размах крыла в этом случае – 9,3 м). В январе 1954 г. была начата третья фаза испытаний самолета с горизонтальным хвостовым оперением, расположенным под задней частью фюзеляжа. Для этих испытаний с целью увеличения критической скорости и улучшения продольной устойчивости были применены отклоняющиеся вниз передние кромки центральных секций крыла. Испытания в аэродинамической трубе подтвердили, что такие отклоняющиеся вниз участки кромки крыла являются более эффективными в комбинации с низко расположенным горизонтальным хвостовым оперением, чем испытанные ранее отклоняющиеся кромки, занимающие весь размах крыла.

   Последняя серия испытаний будет проведена при угле стреловидности крыла 69° (размах крыла 7,9 м). Крыло в этом случае будет фактически иметь треугольную форму в плане. Горизонтальное хвостовое оперение будет опять иметь высокое расположение. Длина самолета S.B.5 составляет 14,4 м, а его высота – 5,05 м.

  
   
Амброзини «Саджиттарио»

   январь 1953 г.
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Самолет «Саджиттарио» создан с целью получения экспериментальных данных для проектирования легкого истребителя.

   
Самолет «Саджиттарио» был построен с целью получения данных для проектировавшегося звукового истребителя, известного под наименованием «Виндекс». Он имел фюзеляж учебно-тренировочного самолета Амброзини «Супер» S.7, на котором было установлено новое крыло с углом стреловидности 45° и стреловидное хвостовое оперение. «Саджиттарио» совершил первый полет 5 января 1953 г. с турбореактивным двигателем Турбомека «Марборе» II (тяга 380 кг), установленным в носовой части фюзеляжа, и выхлопной трубой, выведенной под фюзеляж. Вначале летные испытания самолета проводились с поршневым двигателем Альфа «Ромео» 115, с которым самолет был известен под наименованием «Фреча».

   Считалось, что самолет «Саджиттарио» способен достигнуть скорости, соответствующей 1,05 Ма, однако первый опытный образец самолета цельнодеревянной конструкции имел по соображениям прочности ограничения, которые были значительно ниже этого значения числа Ма. В настоящее время в стадии постройки находится двухместный цельнометаллический вариант самолета, который предназначается для продолжения программы исследований, начатых на первом опытном образце. Вначале самолет «Саджиттарио» предназначался исключительно для исследовательских целей, однако в настоящее время самолет считается пригодным для использования в качестве легкого истребителя, в связи с чем разработан проект следующего одноместного варианта – «Саджиттарио» II. Самолет «Саджиттарио» II будет иметь турбореактивный двигатель Роллс-Ройс «Дервент» R.D.9 с тягой 1820 кг, в связи с чем поперечное сечение фюзеляжа будет несколько увеличено. Самолет будет иметь цельнометаллическую конструкцию с некоторыми конструктивными усовершенствованиями, в частности он будет иметь трехколесное шасси с носовым элементом, пузыреобразный фонарь кабины, катапультируемое сиденье летчика фирмы «Мартин Бейкер» и две 30-мм пушки. Первый «Саджиттарио» имеет максимальную скорость 560 км/час на высоте 4000 м, дальность полета 570 км и практический потолок 8000 м. Взлетный вес 2300 кг. Размеры самолета: размах крыла 7,5 м, длина 9,3 м, высота 1,5 м, площадь крыла 14,6 м2.

  
   
Моран-Солнье M.S.755 «Флёрэ»

   январь 1953
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Самолет M.S. 755 «Флёрэ»
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Самолет M.S. 760 «Парис»
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Легкий реактивный учебно-тренировочный самолет М. S. 755 «Флёрэ», относящийся к классу самолетов типа Фуга C.M.170R «Мажистэр», совершил первый полет 29 января 1953 г. Между самолетами «Флёрэ» и «Мажистэр» может быть проведена определенная параллель. Оба самолета имеют по два турбореактивных двигателя Турбомека «Марборе» II, установленных рядом в фюзеляже, схема самолетов была выбрана из соображений максимального приближения их летных качеств к летным качествам одноместного реактивного истребителя при повышенной безопасности за счет применения двух двигателей. Весовые и летные характеристики обоих самолетов одинаковы. Однако на самолете «Мажистэр» сиденья инструктора и курсанта расположены в затылок друг другу, тогда как на самолете «Флёрэ» сиденья расположены рядом, что явилось причиной того, что ВВС Франции оказали предпочтение самолету «Мажистэр» и выдали заказ на его серийное производство.

   Самолет «Флёрэ» имеет цельнометаллическую конструкцию, он вооружен двумя 7,5-мм пулеметами и снабжен большим комплектом приборного оборудования. С целью уменьшения веса за счет отказа от установки на самолете катапультируемых сидений в полу кабины сделан специальный люк, который в случае аварии открывается, и из кабины выпускается аэродинамически сбалансированный трап. Сиденья опрокидываются назад, выбрасывая летчиков через аварийный люк в полу кабины. Самолет «Флёрэ» имеет скорости у земли и на высоте 9100 м – 685 и 775 км/час соответственно; скороподъемность у земли равна 19 м/сек и дальность полета – 800 км.

   Четырехместный самолет M.S.760 «Парис» – дальнейшее развитие самолета «Флёрэ» – совершил первый полет 29 июля 1954 г.; он предназначен для использования в качестве скоростного самолета связи. Самолет «Парис» имеет несколько большие размах крыла и длину, чем самолет «Флёрэ», эти размеры равны соответственно 10,1 м и 9,75 м, 10 м и 9,8 м. Максимальная крейсерская скорость самолета «Парис» составляет 675 км/час у земли. Весовые характеристики (в скобках для самолета «Флёрэ»): вес пустого самолета 1925 кг (1915), взлетный вес 3300 кг (2660).

  
   
Сюд-Уэст «Тридан»

   март 1953
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Экспериментальный самолет S.O. 9000 «Тридан», предназначенный для истребителя-перехватчика S.O. 9050.

   
Самолет S.0.9000 «Тридан» стали разрабатывать как сверхзвуковой истребитель-перехватчик, а в действительности получился экспериментальный самолет. Первый опытный образец самолета совершил первый полет 2 марта 1953 г. Второй опытный образец потерпел аварию во время первого полета в сентябре 1953 г. Силовая установка самолета «Тридан», в сущности, состоит из трех двигателей: двух турбореактивных двигателей Турбомека «Марборе» II с тягой по 400 кг каждый, предназначенных для использования в крейсерском полете и при посадке, и трехкамерного жидкостно-реактивного двигателя, установленного в хвостовой части фюзеляжа. Жидкостно-реактивный двигатель включает в себя три двигателя SEPR 251 с максимальной тягой 1250 кг каждый. Двигатели «Марборе» II установлены на концах крыла с тонким профилем и малым удлинением.

   Фюзеляж самолета «Тридан» в основном служит в качестве топливного бака для помещения запаса ракетного топлива, достаточного для работы двигателей SEPR на полной тяге в течение 4,5 мин. Летные испытания самолета были начаты еще до установки жидкостно-реактивных двигателей. Первый полет самолета с помощью одних только жидкостно-реактивных двигателей состоялся 4 сентября 1954 г. Хвостовое оперение самолета имеет необычную конструкцию: оно состоит из унитарного горизонтального оперения с заметным отрицательным поперечным «У»и унитарной вертикальной плоскостью управления. Самолет «Тридан» имеет расчетное допустимое число Ма=1,6 и практический потолок 18 000 м. При взлетном весе самолета 5000 кг турбореактивные двигатели «Марборе» развивают недостаточную тягу для взлета без помощи жидкостно-реактивных двигателей. Размеры самолета следующие: размах крыла 8,15 м, длина 14 м, высота 3,7 м. Площадь крыла составляет только 9,2 м2. В результате испытаний S.0.9000 «Тридан» были получены данные для сверхзвукового истребителя-перехватчика S.0.9050, который будет иметь примерно такую же силовую установку и будет вооружен реактивными снарядами класса воздух – воздух.

  
   
Норт-Америкен F-100A «Супер Сэйбр»

   май 1953

   

[image: bin00000715.jpeg]
   

Опытный образец YF-100 «Супер Сэйбр»
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Истребитель F-100A-1-NA первой серии.
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Истребитель F-100A «Супер Сэйбр».
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Истребитель F-100A «Супер Сэйбр».
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Одноместный истребитель Норт-Америкен F-100A «Супер Сэйбр», предназначенный также для использования в качестве истребителя-бомбардировщика, является первым боевым самолетом, способным в течение длительного времени совершать полет на сверхзвуковых скоростях. Самолет представляет собой значительный шаг вперед по сравнению с современными истребителями, состоящими на вооружении.

   Наименование «Супер Сэйбр» способно ввести в заблуждение в том смысле, что может быть понято, якобы истребитель F-100A является просто модификацией истребителя F-86 «Сэйбр», его дальнейшим развитием, тогда как он является настоящим боевым преемником. Разработанный по частной инициативе фирмы опытный образец самолета «Супер Сэйбр», YF-100, совершил первый полет 23 мая 1953 г. Он имел некоторые внешние отличия от серийного образца F-100A, состоявшие в том, что опытный образец YF-100 имел более высокое вертикальное хвостовое оперение с большим удлинением и особенно длинный и узкий руль направления. Опытный образец YF-100 установил 29 октября 1953 г, новый мировой рекорд скорости полета, развив среднюю скорость 1208,24 км/час, а на одном заходе – 1227,64 км/час. Ранее во время летных испытаний опытный образец YF-100 достиг скорости, соответствующей 1,38 Ма (1460 км/час), на высоте 10 670 м. Строительство первого серийного образца F-100A «Супер Сэйбр» было закончено 20 октября 1953 г. Первые истребительные эскадрильи тактического авиационного командования ВВС США были перевооружены новыми истребителями год спустя, в октябре 1954 г., менее чем через 18 месяцев после первого полета опытного образца.

   Истребитель F-100A имеет исключительно тонкое крыло с углом стреловидности 45° по передней кромке, размах и площадь крыла составляют 11,15 м и 31,9 м2 соответственно. Крыло установлено далеко от носа фюзеляжа. Фюзеляж длиной 13,8 м имеет довольно большое и сплюснутое снизу поперечное сечение. Вертикальное хвостовое оперение имеет непропорционально малую площадь. Высота самолета составляет 4,4 м. Примечательна система управления самолетом. Расположенные на внутренних частях крыла элероны, состоящие из двух секций каждый, заменили более обычные концевые элероны, вызывающие весьма большие скручивающие нагрузки на крыло с большой стреловидностью. На передней кромке по всему размаху крыла установлены автоматические предкрылки. Тонкое горизонтальное хвостовое оперение, представляющее собой единую поверхность управления, расположено внизу хвостовой части фюзеляжа. Такое расположение горизонтального оперения позволяет избежать попадания на него спутной струи от крыла. Самолет имеет небольшой руль направления. Все плоскости управления имеют гидравлический привод, обеспечивающий, как утверждается, истребителю F-100A возможность маневрирования на сверхзвуковых скоростях. Воздушный тормозной щиток большой площади установлен под фюзеляжем.

   . Широкий, сплющенный воздухозаборник находится в носовой части фюзеляжа. Идущий от воздухозаборника воздухопровод перед кабиной летчика раздваивается, обходя кабину с двух сторон, после чего вновь соединяется и подводит воздух к турбореактивному двигателю Пратт и Уитни J-57-P-7 с тягой 4300 кг.

   Тяга двигателя может быть увеличена до 6500 кг за счет применения дожигания. Все топливные баки расположены в фюзеляже, суммарный запас топлива составляет около 3850 л, что достаточно для обеспечения нормального боевого радиуса действия, превышающего 925 км. Запас топлива может быть увеличен за счет подвески под крылом четырех сбрасываемых баков особой конструкции, имеющих суммарную емкость около 3770 л, что позволит увеличить боевой радиус действия примерно до 1770 км. Два этих дополнительных бака подвешиваются под центральными секциями крыла с помощью пилонов специальной конструкции, выдвинутых вперед с целью приближения веса топлива к центру тяжести истребителя. Баки, подвешиваемые на внешних секциях крыла, имеют обтекаемую внешнюю форму для полетов на больших скоростях. В связи с этим можно предположить, что топливо дополнительных баков, подвешиваемых под центральными секциями крыла, используется для взлета, набора высоты и начального крейсерского полета, после чего эти баки сбрасываются и самолет может совершать полет на больших скоростях.

   Стрелковое вооружение истребителя F-100A состоит из четырех 20-мм пушек М-39, установленных в фюзеляже. Под крылом истребителя имеются точки крепления для подвески четырех бомб весом по 227, 340 или 450 кг или же двух бомб по 900 кг, либо четырех 340-килограммовых напалмовых баков или реактивных установок, содержащих 45 реактивных снарядов «Майти Маус» калибра 70 мм со складывающимися стабилизаторами. Нормальный взлетный вес самолета составляет около 10 400 кг, максимальный взлетный вес – около 13 600 кг. Практический потолок превышает 15 200 м, максимальная скорость на высоте 13 700 м примерно соответствует 1,3 Ма (1385 км/час), а у земли равна 1210 км/час. Скороподъемность у земли составляет около 50,8 м/сек.

   Помимо модели F-100A, находящейся в серийном производстве на заводе фирмы «Норт-Америкен» в Лос-Анжелосе, разрабатывается несколько других вариантов самолета «Супер Сэйбр». Вариант F-100B, получивший новое обозначение F-107, предназначается главным образом для дневных действий. Истребитель F-107 будет иметь более тонкое крыло, чем у истребителя F-100A, последнюю модель турбореактивного двигателя J-54 с повышенной тягой до 6800 кг без дожигания, радиолокатор для действий в любых метеорологических условиях и реактивные снаряды класса воздух–воздух. Вариант F-100C является истребителем-бомбардировщиком с усиленным крылом для подвески большего боевого груза. Вариант F-100D представляет собой усовершенствованный истребитель F-100A и находится в серийном производстве на заводе фирмы «Норт-Америкен» в Колумбусе, штат Огайо. Вариант TF-100 является проектом учебно-тренировочного самолета переходного типа, на котором сиденья инструктора и курсанта расположены в затылок друг другу; самолет имеет несколько удлиненный фюзеляж, меньшее вооружение и полное двойное управление.

  
   
Конвэр «Си Дарт»

   апрель 1953
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YF2Y-1 с турбореактивными двигателями J-46 с дожиганием
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XF2Y-1 «Си Дарт»

   
Самолет «Си Дарт», разработанный и построенный по заказу главного авиационно-технического управления ВМС, является первым гидросамолетом с треугольным крылом и первым боевым самолетом с убирающимися гидролыжами (V-образные глиссирующие поверхности). Первый опытный образец самолета «Си Дарт», XF2Y-1, был спущен на воду в заливе Сан-Диего 16 декабря 1952 г. и после продолжительных испытаний на воде совершил первый полет 9 апреля 1953 г.

   Самолет XF2-1 имеет силовую установку, состоящую из двух турбореактивных двигателей Вестингауз J-34-WE-42 с тягой по 1540 кг каждый. Второй опытный образец самолета XF2-1, разрушенный при аварии в ноябре 1954 г., отличался несколько удлиненной хвостовой частью фюзеляжа, предназначавшейся для размещения форсажных камер, с которыми два его турбореактивных двигателя Вестингауз J-46-WE имели тягу по 2720 кг каждый. Тяга двигателя без применения дожигания равнялась 2090 кг. Фирма получила заказ на производство 12 истребителей F2Y-1 «Си Дарт», однако он был аннулирован, и дальнейшие работы были сосредоточены на модифицированном образце XF2Y-2, который будет иметь один турбореактивный двигатель (Райт J-67 с тягой 5450 кг или Пратт и Уитни J-75 с тягой 6800 кг). В настоящее время самолет XF2Y-1 оборудуется одной гидролыжей в экспериментальных целях.

   Самолет «Си Дарт» находится на плаву до тех пор, пока не достигнет достаточной скорости движения и гидролыжи не создадут необходимую гидродинамическую силу для поднятия корпуса самолета на поверхность воды перед взлетом. Разбег самолета составляет 1680 м, пробег – 305 м. 3 августа 1954 г. в пологом пикировании на высоте 10 400 м самолет YF2Y-1 превысил скорость звука. Взлетный вес самолета составляет около 10 000 кг. Размеры самолета: размах крыла 9,3 м, длина 12,5 м, высота с выпущенными гидролыжами 6,4 м.

  
   
Грумман «Ягуар»

   май 1953
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Самолет XF10F-1. «Ягуар» с минимальным углом стреловидности крыла и высокорасположенным горизонтальным хвостовым оперением.

   
Стреловидное крыло нашло широкое применение для полета на больших скоростях, однако его характеристики на малых скоростях оставляют желать много лучшего. Хорошие характеристики на малых скоростях особенно желательны для палубного самолета. Интересную попытку получения хорошей управляемости палубного истребителя на скоростях, лежащих в пределах допустимых условиями действий с авианосцев, при одновременном обеспечении околозвуковых скоростей представлял собой самолет «Ягуар».

   На самолете «Ягуар» было применено крыло с изменяемым в полете углом стреловидности в пределах до 40°. Механизм изменения угла стреловидности крыла компенсировал смещение центра тяжести. При минимальном угле стреловидности размах крыла составлял 15,4 м, при максимальном – 11,2 м. Самолет «Ягуар» имел фюзеляж длиной 16,7 м, в котором размещалась специальная аэродинамически уравновешенная система управления на больших скоростях с треугольным горизонтальным оперением, установленным на вершине вертикального оперения.

   Самолет «Ягуар» имел один турбореактивный двигатель Вестингауз J-40-WE-8 с тягой 3265 кг без дожигания и 5280 кг с дожиганием. Вес самолета составлял 14 970 кг, максимальная скорость-– 1170 км/час. Опытный образец самолета совершил первый полет 19 мая 1953 г. Предварительно ВМС США выдали заказ на производство головной серии из 30 самолетов F10F-1 «Ягуар». Однако летные испытания этого большого и сложного истребителя показали, что он нуждается в большом количестве конструктивных изменений, в частности в замене высокорасположенного горизонтального оперения более обычным оперением. Необходимые изменения были внесены, однако характеристики самолета «Ягуар» остались неудовлетворительными, и дальнейшие работы по производству головной серии были прекращены.

  
   
Тип 452М

   июль 1953
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Экспериментальный самолет тип 452М. с турбореактивными двигателями, установленными друг над другом в задней части фюзеляжа.

   
Второй югославский реактивный самолет тип 452М имел весьма необычную конструктивную схему. Он представлял собой в основном одноместный моноплан со стреловидным крылом и установленным на двух балках хвостовым оперением. Вертикальные хвостовые плоскости управления несли на себе необычное стреловидное горизонтальное хвостовое оперение, поддерживаемое в центре вспомогательным килем, прикрепленным к задней части фюзеляжа.

   Первый из двух опытных образцов самолета, совершивший полет 24 июля 1953 г., предназначался для получения данных для разработки легкого штурмовика и скоростного самолета связи. Построенный на заводе Иракус в г. Земун вблизи Белграда самолет тип 452М имел цельнометаллическую конструкцию и два турбореактивных двигателя Турбомека «Палас» с тягой по 160 кг каждый, установленных друг над другом в задней части фюзеляжа. Каждый двигатель имел свою отдельную пару воздухозаборников. Воздухозаборники нижнего двигателя были расположены в корневых частях крыла, а верхнего двигателя – в верхней части фюзеляжа позади фонаря кабины. На самолете было установлено убирающееся шасси с исключительно узкой колеей, крыло имело стреловидность 40° по передней кромке.

   Самолет тип 452М имел весьма небольшие размеры, размах крыла и длина самолета составляли 5,2 и 5,95 м соответственно. Несмотря на небольшую мощность двух турбореактивных двигателей «Палас», самолет развивал максимальную скорость 765 км/час. Взлетный вес самолета составлял 1060 кг. Самолет тип 452М был разработан майором Драголюбом Беслиным с помощью инженеров Левачича и Костича.

  
   
Сюд-Эст «Барудёр»

   август 1953
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Первый опытный образец истребителя S.O. 5000 «Барудер»
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Второй опытный образец истребителя S.O. 5000 «Барудер»

   
[image: bin00000732.jpeg]
   



Самолет S.E.5000 «Барудёр» предназначался для действий с небольших, плохо подготовленных передовых баз. С целью обеспечения действий самолета с аэродромов длиной всего 700 м пришлось прибегнуть к помощи сбрасываемой взлетной тележки и посадочных лыж, применявшихся на немецких самолетах Арадо Ar-234A и Мессершмит Me-163В. Для осуществления старта на взлетной тележке устанавливаются два или четыре реактивных ускорителя. После того как самолет оторвется от земли, взлетная тележка автоматически тормозится.

   Первый опытный образец самолета «Барудёр» S.E.5000-01 с турбореактивным двигателем SNECMA «Атар» 101В с тягой 2395 кг совершил первый полет 1 августа 1953 г. Второй опытный образец – Е.5000-02 – имел турбореактивный двигатель «Атар» 101С с тягой 2820 кг, с которым он достиг максимальной скорости 1040 км/час на высоте 6000 м. Второй опытный образец имел взлетный вес 6300 кг (пустой весил 4470 кг). В настоящее время в стадии постройки находятся три предсерийных самолета «Барудёр». На этих самолетах будет применен турбореактивный двигатель «Атар» 101Е с тягой 3320 кг, с которым самолет сможет иметь максимальную скорость 1140 км/час у земли и 1125 км/час на высоте 6000 м. Расчетная скороподъемность у земли составляет 53,5 м/сек, нормальный взлетный вес –6900 кг, максимальный взлетный вес – 9080 кг.

   Разработаны проекты трех вариантов самолета «Барудёр»: истребителя-перехватчика, истребителя-бомбардировщика и истребителя сопровождения. Стрелковое вооружение самолета будет состоять из двух неподвижных 30-мм пушек «Испано» 603. Под крылом самолета будут подвешиваться различные боевые грузы. Самолет «Барудёр» может совершать взлет с помощью своих лыж без взлетной тележки, а также летать с тележкой. Размеры самолета: размах крыла 10 м, длина 13,5 м, площадь крыла 25,2 м2.

  
   
Конвэр F-102A

   октябрь 1953
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Первый опытный образец истребителя-перехватчика YF-102.
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Истребитель-перехватчик F-102A первой серии.
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Конвэр F-102A

   
[image: bin00000737.jpeg]
   

Конвэр F-102A.
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Одноместный всепогодный истребитель-перехватчик F-102A представляет собой весьма совершенную конструкцию, задуманную как управляемый беспилотный перехватчик. Самолет может явиться началом перехода от пилотируемых истребителей к управляемым на расстоянии самолетам, предназначенным для перехвата бомбардировщиков.

   Разработка самолета была начата в 1951 г., а в 1952 г. ВВС США выдали заказ на производство двух опытных образцов, получивших обозначение YF-102. При проектировании был использован опыт, полученный при разработке и испытании экспериментального самолета XF-92A, который являлся летающей моделью проектировавшегося ранее истребителя с треугольным крылом. Первый опытный образец YF-102 поднялся в воздух 24 октября 1953 г., однако неделю спустя, 2 ноября, он был разрушен при вынужденной посадке. Второй опытный образец YF-102 совершил первый полег 11 января 1954 г. В марте первый полет совершил первый серийный истребитель F-102A, первоначальные заказы на производство которого в количестве около 30 машин были получены в 1953 г.

   Истребитель F-102A представляет интересное сравнение с английским истребителем с треугольным крылом Глостер «Джэвелин», поскольку оба они являются примерами, иллюстрирующими различие точек зрения на треугольное крыло у американских и английских конструкторов. Поскольку истребитель F-102A имеет крыло с относительной толщиной только около 5%, то его вооружение, топливные баки, шасси и т. д. размещаются в фюзеляже. Английские конструкторы предпочитают размещать большую часть оборудования и снаряжения в довольно толстом треугольном крыле. Крыло истребителя F-102A имеет настолько тонкий профиль, что даже детали системы управления должны быть размещены во внешних обтекателях. Угол стреловидности крыла по передней кромке составляет 60°, размах крыла – 11,6 м. На задней кромке крыла расположены элевоны с силовым приводом, служащие для поперечного и продольного управления. Общая площадь крыла составляет 61,3 м2.

   Истребитель F-102A не имеет стабилизатора. Можно предположить,, что необходимое демпфирование при отклонении самолета относительно поперечной оси обеспечивается за счет большой ширины крыла у основания. Подобно крылу, вертикальное оперение большой площади имеет весьма тонкий профиль, и детали его системы управления заключены в обтекатели. Фюзеляж круглого поперечного сечения больших размеров имеет длину 16 м. В носовой части фюзеляжа установлена аппаратура автоматической электронной системы управления фирмы «Хьюз», осуществляющей перехват цели и слежение за ней, наведение на цель истребителя и стрельбу реактивными снарядами класса воздух–воздух. Кабина летчика размещается в передней части фюзеляжа и имеет островерхий фонарь, находящийся под действием нагруженной пружины. В случае аварии пружина освобождается и сбрасывание фонаря происходит вверх и назад за счет встречного воздушного потока, после чего может быть произведено катапультирование сиденья.

   Позади кабины летчика, в нижней части фюзеляжа, расположена выдвижная установка, в которой размещаются самонаводящиеся реактивные снаряды Хьюз F-98 «Фолкэн» класса воздух – воздух. Дополнительные снаряды F-98 могут быть установлены под крылом или над фюзеляжем. Самолеты, снаряжаемые управляемыми снарядами, получают обозначение DF-102A (DF означает director fighter – направляющий истребитель). Истребитель имеет один турбореактивный двигатель Пратт и Уитни J-57-P-11 с тягой 4950 кг без дожигания и 6800 кг с дожиганием. При включенном дожигании истребитель F-102A может развивать на больших высотах горизонтальные скорости около 1,5 Ма. Максимальная скорость у земли без дожигания составляет 1190 км/час. Практический потолок равен 18 300 м. Поскольку истребитель предназначен для перехвата целей на ближних расстояниях, его дальность полета составляет всего около 800 км. Нормальный взлетный вес истребителя F-102A составляет 11 700 кг, а максимальный перегрузочный вес истребителя, по всей вероятности, лежит в пределах 13 600– 14 500 кг.

   Дальнейшее развитие основной конструкции представляют собой самолеты TF-102 и F-102B. Самолет TF-102 является учебно-тренировочным вариантом истребителя F-102A, предназначенным для обучения летного состава технике пилотирования самолета с треугольным крылом. Заказанные 20 самолетов TF-102 будут иметь турбореактивный двигатель Пратт и Уитни J-57 и расположенные рядом сиденья инструктора и обучающегося. Считается, что самолет F-102B будет последним пилотируемым вариантом этого самолета; он рассчитан для достижения скоростей до 2 Ма в горизонтальном полете. Самолет F-102B будет иметь один турбореактивный двигатель Райт J-67-W (двигатель с двухкаскадным компрессором, построенный на базе английского ТРД Бристоль «Олимп», но имеющий больший расход воздуха), развивающий тягу 5450 кг, которая должна быть увеличена до 11 350 кг за счет применения системы дожигания. В качестве возможной силовой установки самолета рассматривается также турбореактивный двигатель Пратт и Уитни J-75, который, как ожидается, будет иметь тягу 6800 кг без дожигания и 9500 кг с дожиганием.

   Интересно отметить, что фирма «Конвэр» выбрала для своего сверхзвукового среднего бомбардировщика дальнего действия XB-58 «Хастлер» внешние формы, в основном подобные формам истребителя F-102. Бомбардировщик XB-58 будет иметь четыре турбореактивных двигателя Дженерал электрик J-79-GE с тягой 6800 кг каждый, которые будут установлены на пилонах под крылом.

  
   
Ледюк 021

   август 1953

   <страница 255 с фотографиями отсутствует>

   Самолет Ледюк 021, подобно самолетам Ледюк 010 и 016, на базе которых он был разработан, является дозвуковым летательным аппаратом, предназначенным для испытаний своей прямоточной воздушно-реактивной силовой установки. Он будет использован также с целью получения данных, необходимых для разработки сверхзвукового самолета Ледюк 022, создаваемого в соответствии с тактико-техническими требованиями для истребителя. Самолет Ледюк 022 будет отличаться от самолета Ледюк 021 главным образом наличием турбореактивного двигателя SNECMA «Атар» 101, расположенного позади кабины летчика внутри воздушного канала прямоточного воздушно-реактивного двигателя и предназначаемого для создания статической тяги, а также стреловидным крылом и стреловидным хвостовым оперением. Постройка самолета Ледюк 021-01 была закончена в начале 1953 г. Испытания самолета в воздухе при установке его над фюзеляжем транспортного самолета S.E.161 «Лангедок» были начаты в мае того же года. Первый полет с помощью собственной силовой установки самолет совершил 7 августа 1953 г. Второй самолет Ледюк 021-02 совершил первый полет с помощью своей силовой установки 1 марта 1954 г. Как и у предшествующих экспериментальных самолетов, скорость самолета Ледюк 021 ограничена максимально допустимым числом Ма 0,85, при котором прямоточный воздушно-реактивный двигатель развивает тягу 6000 кг. После окончания начальной фазы программы летных испытаний на самолете Ледюк 021-01 в воздухоканале прямоточного воздушно-реактивного двигателя был установлен турбореактивный двигатель Турбомека «Марборе» II с тягой 380 кг. Этот вспомогательный турбореактивный двигатель был установлен для создания тяги при посадке.

   Самолет Ледюк 021 предназначен для исследований на высотах от 10 000 до 20 000 м. Самолет имеет скороподъемность у земли 200 м/сек, которая уменьшается до 14,7 м/сек на высоте 14 900 м. Суммарный запас топлива, равный 2860 л, обеспечивает самолету продолжительность полета в зависимости от высоты от 15 мин. до 1 часа. Вес пустого самолета и взлетный вес составляют 3800 и 6000 кг соответственно. Размеры: размах крыла 11,6 м, длина 12,5 м, высота 2,74 м, площадь крыла 22,1 м2.

  
   
Шорт «Си-Мью» A.S.1

   август 1953

   <страница 255 с фотографиями отсутствует>

   Палубный противолодочный самолет Шорт S.B.6 «Си-Мью», предназначенный для выполнения задач, которые в настоящее время возлагаются на значительно более сложные и дорогостоящие самолеты, представляет собой весьма упрощенный летательный аппарат, состоящий из небольшого числа основных конструктивных элементов. Самолет был спроектирован, построен и испытан в воздухе в течение немногим более 17 месяцев. «Си-Мью» способен нести полный комплект поискового и боевого радиолокационного оборудования, а также значительный боевой груз. Существенное упрощение конструкции и экономия в весе без снижения прочности позволили уменьшить нормальный взлетный вес самолета до 6350 кг.

   Первый опытный образец самолета «Си-Мью» с турбовинтовым двигателем Армстронг-Сиддли «Мамба» A.S.Ma. 3 мощностью 1320 л.с. совершил первый полет 23 августа 1953 г. Второй опытный образец имел турбовинтовой двигатель Армстронг-Сиддли «Мамба» A.S.Ma.6 мощностью 1590 л. с, который будет также устанавливаться на серийных «Си-Мью» A.S.I.

   Самолет «Си-Мью» в основном предназначен для действий с небольших эскортных авианосцев, однако он приспособлен также нести патрульную службу, базируясь на небольших, плохо подготовленных береговых аэродромах. Расположенная в носовой части фюзеляжа кабина обеспечивает летчику исключительно хороший обзор. Самолет снабжен поисковым радиолокатором кругового обзора, антенна которого находится в обтекателе внизу передней части фюзеляжа. Кроме обычных и глубинных бомб, подвешиваемых в бомбоотсеке длиной 4,26 м, под крылом может быть также подвешен дополнительный груз. Для размещения на авианосце самолет имеет складывающееся крыло. Шасси самолета неубирающегося типа.

   «Си-Мью» обладает исключительной способностью продолжительного полета на малых скоростях, что особенно важно для выполнения его задачи– борьбы против подводных лодок. Размеры самолета: размах крыла 16,7 м, длина 12,5 м, высота 4,97 м.

  
   
Шорт S.B.4 «Шерпа

   <страница 256 с описанием отсутствует>
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Самолет Шорт S.В. 4 «Шерпа», созданный для исследования аэродинамических характеристик «изоклинического» крыла.

  
   
M.77 «Спэрроуджет»

   <страница 256 с описанием отсутствует>
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Самолет М. 77 «Спэрроуджет» с двумя турбореактивными двигателями «Палас».

  
   
Тип 37 («Бизон»)

   конец 1953 г.

   
[image: bin00000745.jpeg]
   

Тяжелый бомбардировщик тип 37 «Бизон». Снимок сделан при первом его появлении во время демонстрации 1 мая 1954 г.
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Тяжелый бомбардировщик тип 37 «Бизон»
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1 мая 1954 г. по случаю ежегодного первомайского праздника над Москвой пролетел тяжелый реактивный бомбардировщик. Этот самолет, являющийся самым последним образцом русских тяжелых бомбардировщиков, получил в целях распознавания в вооруженных силах Запада обозначение тип 37 «Бизон». Предполагается, что этот бомбардировщик спроектирован А. Н. Туполевым.

   Самолет тип 37 имеет ряд конструктивных особенностей, которые указывают на его предназначение в качестве дальнего высотного бомбардировщика. Крыло самолета имеет размах в пределах от 48 до 52 м; необычно большое удлинение выбрано главным образом с целью обеспечения высотных характеристик самолета. Основным недостатком такого крыла, помимо конструктивных соображений, является его недостаточная жесткость на кручение. Крутильные колебания или деформации могут быть причиной наличия обтекателей на концах крыла, которые, по всей вероятности, являются весовыми балансирами. Эти обтекатели могут также служить для размещения обогревателей. Корневые части крыла имеют большую хорду и достаточную толщину, позволяющую частично скрыть турбореактивные двигатели в толще крыла. Основные элементы шасси находятся впереди и позади бомбоотсека. Центральные части крыла имеют стреловидность около 40° по передней кромке, которая к средине длины консолей крыла уменьшается примерно до 34°. Мотогондолы для турбореактивных двигателей имеют значительные размеры; диаметр каждой мотогондолы составляет около 1,5 м, а длина – примерно 11,3 м. Предполагается, что каждый двигатель имеет тягу около 6800 кг. Длина фюзеляжа – около 41 м. Самолет имеет большое количество верхних и нижних блистеров прицельных станций, а также обтекателей дистанционно управляемых стрелковых и радиолокационных установок. Он, вероятно, рассчитан на дозвуковые скорости полета, его критическое число Ма равно примерно 0,95. Взлетный вес самолета, очевидно, составляет около 113 500 кг.

  
   
SFECMAS «Жерфо»

   январь 1954 г.
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Экспериментальный самолет «Жерфо», впервые в мире превысивший скорость 1 Ма в горизонтальном полете без применения каких-либо средств форсирования мощности двигателя.

   
Самолет «Жерфо» спроектирован и построен с целью получения необходимых данных для разработки одноместного истребителя SFECMAS 1501 с более мощной силовой установкой. Истребитель будет иметь такую же конструктивную схему, как и «Жерфо», но на нем будет установлен турбореактивный двигатель «Атар» 101G, имеющий тягу 3300 кг без дожигания и 4200 кг с дожиганием. Самолет «Жерфо» совершил первый полет 15 января 1954 г., а 3 августа 1954 г. этот самолет впервые в Европе превысил скорость звука в горизонтальном полете без применения каких-либо средств, повышающих мощность двигателя.

   Крыло самолета «Жерфо» имеет стреловидность 60° по передней кромке и очень тонкий профиль; относительная толщина профиля менее 6%. Тяги и узлы подвески всех плоскостей управления находятся снаружи. На самолете установлен один турбореактивный двигатель «Атар» 101С с тягой 2820 кг. Прямой воздушный канал силовой установки благоприятствует работе двигателя, а также позволит при случае поставить более совершенную силовую установку. Однако такое расположение двигателя обусловило размещение кабины летчика, топливных баков и т. п. в специальной надстройке над каналом двигателя. В связи с тем что такая горбовидная надстройка должна, по всей вероятности, явиться источником ударных волн, для самолета установлено максимально допустимое число Ма = 1,3. Небольших размеров горизонтальное оперение (представляет собой единую плоскость управления) имеет треугольную форму в плане. Большой киль применен с целью компенсации малого плеча хвостового оперения.

   Пустой самолет весит 2870 кг, взлетный вес – 3600 кг, максимальная скорость соответствует 1,05 Ма на высоте 10 000 м, практический потолок – 17 000 м. Размеры самолета: размах крыла 6,5 м, длина 9,9 м, высота 4,2 м, площадь крыла 19 м2.

  
   
Пайен Ра-49

   январь 1954
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Легкий экспериментальный самолет Пайен Ра-49 цельнодеревянной конструкции с треугольным крылом.

   
Самолет Ра-49 спроектирован конструктором Н. Р. Пайеном, который в течение более 20 лет занимался исследованиями треугольного крыла (его первый самолет с треугольным крылом Ра-100 «Флешэр» летал в 1934 г.). Ра-49 представляет собой исключительно небольшой одноместный экспериментальный самолет. Проектирование самолета было начато в 1951 г. после представления министерству авиации Франции серии эскизных проектов Первый полет самолет Ра-49 совершил 22 января 1954 г.

   Самолет построен главным образом с целью получения данных дл проектировавшегося легкого истребителя-перехватчика подобной же схемы. Ра-49 имеет цельнодеревянную конструкцию, вес пустого составляет 455 кг и взлетный вес – 655 кг. Турбореактивный двигатель Турбомека «Палас» с тягой 160 кг установлен позади кабины летчика, небольшие воздухозаборники расположены в корневых частях крыла. Крыло имеет стреловидность 70° по передней кромке, размах 5,15 м и удлинение 2,7. Длина и высота самолета составляют 5,08 и 2,2 м соответственно.

   Первая фаза летных испытаний самолета Ра-49 была закончена в августе 1954 г., а в октябре на самолете были установлены разрезные закрылки, с которыми он начал проходить вторую фазу летных испытаний. Максимальная скорость самолета Ра-49 составляет 495 км/час, крейсерская скорость – 348 км/час, продолжительность полета – 1 час. Продолжительность полета может быть увеличена за счет установки под фюзеляжем дополнительно топливного бака. Самолет имеет скороподъемность у земли 5,7 м/сек и практический потолок 8500 м.

   Разработаны проекты нескольких модификаций самолета Ра-49, последним из которых является проект двухместного учебного самолета Ра-56 «Жокей». Самолет Ра-56 может иметь один турбореактивный двигатель Армстронг-Сиддли «Вайпер» A.S.V. 5 с тягой 745 кг или два турбореактивных двигателя Турбомека «Марборе» II с тягой по 400 кг каждый. Первый двигатель предполагается устанавливать в фюзеляже, последние два – в корневых частях крыла. Самолет будет иметь убирающееся шасси.

  
   
Локхид XFV-1

   март 1954
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Истребитель вертикального взлета XFV-1 «Салмон» на транспортере
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Истребитель вертикального взлета XFV-1 «Салмон» на съемном шасси
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В связи с созданием авиационных турбореактивных и жидкостно-реактивных двигателей появилась практическая возможность обеспечения достаточной мощности для давно задуманного истребителя-перехватчика с вертикальным взлетом, способного подниматься в воздух с крыши здания, лесной поляны, с палубы торгового судна или ему подобного.

   В 1950 г. ВМС США провели конкурс проектов одноместного истребителя, обладающего, помимо обычных летных качеств, также способностью совершать вертикальный взлет и парящий полет. Заказы на разработку такого истребителя были выданы фирмам «Локхид» и «Конвэр». Фирма «Локхид» закончила разработку своего истребителя в начале 1954 г. Для обеспечения вертикального взлета самолета необходимо иметь коэффициент энерговооруженности, по меньшей мере равный 1,25. В связи с этим для установки на самолете Локхид XFV-1 «Салмон» был выбран специально разработанный вариант турбовинтового двигателя Аллисон Т-40. Этот двигатель YT-40-A-14, развивающий в критический период взлета 7100 л. с, способен удовлетворительно работать как на режиме вертикального, так к на режиме горизонтального полета самолета. Однако в связи с задержкой поставки этого двигателя на самолете XFV-1 был установлен турбовинтовой двигатель Т-40-А-6 мощностью 5850 л. с, использованный для испытаний самолета в горизонтальном полете, которые были начаты в марте 1954 г. Самолет XFV-1 установлен на небольшие колеса, расположенные на концах его крестообразного хвостового оперения: с помощью этих колес он совершает взлет, и производит посадку. Сиденье летчика установлено на шарнирных опорах, обеспечивающих поворот сиденья на 45° вперед, когда самолет находится в вертикальном положении. Самолет XFV-1 предназначен главным образом для исследовательских целей, его максимальная горизонтальная скорость не превышает 800 км/час. Самолет имеет следующие приблизительные размеры: размах крыла 7,3 м, длина 8,5 м, высота (высота хвостового оперения в горизонтальном положении самолета) 3,35 м.

  
   
Супермарин тип 525

   апрель 1954
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Супермарин тип 525, разработанный на базе самолетов тип 508 и 529.

   
Одноместный палубный истребитель-перехватчик авиации ВМС Великобритании тип 525 ведет свое происхождение от самолетов тип 508 и 529 с прямым крылом и представляет собой вторую стадию развития этого нового класса боевых самолетов. Истребитель тип 525 отличается от своих предшественников главным образом стреловидным крылом и хвостовым оперением.

   Совершивший первый полет 27 апреля 1954 г. истребитель тип 525 имеет силовую установку, состоящую из двух турбореактивных двигателей Роллс-Ройс «Эвон», и представляет собой самый большой одноместный реактивный истребитель из всех когда-либо выпущенных английской авиационной промышленностью. Фюзеляж этого самолета подобен фюзеляжам самолетов тип 508 и 529 с боковыми воздухозаборниками для турбореактивных двигателей «Эвон» и имеет длину около 16,7 м. Широкое крыло имеет размах 11,7 м и стреловидность около 45° по линии ¼ длины хорд. Крыло снабжено предкрылками, занимающими весь размах, и закрылками достаточной площади, обеспечивающими самолету скорость подхода, лежащую в допустимых пределах для действий с авианосцев. На самолете установлено шасси с носовым колесом, убирающееся в фюзеляж. С целью сохранения хорошего обтекания крышки отсеков для убирания основных элементов шасси, после того как шасси полностью выпущено, закрываются. Отклоняющиеся вперед щитки воздушных тормозов установлены внизу фюзеляжа немного сзади передней кромки крыла.

   Сообщалось, что поступил значительный заказ на разработку усовершенствованного варианта самолета тип 525, который будет, по-видимому, иметь механизм складывания крыла и более мощные турбореактивные двигатели. Самолет тип 525 может развивать сверхзвуковую скорость в пологом пикировании. Можно предположить, что усовершенствованный вариант будет превышать скорость звука в горизонтальном полете. Вооружение самолета будет, очевидно, состоять из четырех 30-мм пушек «Аден». При действиях по поддержке сухопутных войск на поле боя самолет сможет нести под крылом различные боевые средства, включая тактическое атомное оружие.

  
   
Дуглас «Скайхоук»

   июнь 1954
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Палубный штурмовик XA4D-1 упрощенной конструкции. В настоящее время самолет находится в серийном производстве под названием A4D-1 «Скайхоук».

   
Серьезные проблемы боевого применения, возникшие в результате возросшей сложности и веса боевых самолетов, вызвали ряд попыток уменьшить влияние этих факторов путем упрощения конструкции самолета и некоторого оборудования без снижения боевых качеств машины. Одной из таких попыток является разработка палубного штурмовика Дуглас A4D-1 «Скайхоук».

   Опытный образец самолета «Скайхоук» – XA4D-1,– совершивший первый полет 22 июня 1954 г., спустя 18 месяцев после начала проектирования представляет собой исключительно компактную конструкцию. Треугольное крыло самолета имеет размах только 8,2 м, что позволяет обойтись без складывания крыла. Широкие предкрылки, занимающие около 70% размаха крыла, и разрезные закрылки позволяют самолету «Скайхоук» действовать с небольших авианосцев ВМС США. Очень малые скорости, свойственные этому самолету, отличают его от всех современных американских самолетов с треугольным крылом и вызывают необходимость применения хвостового оперения, служащего для парирования изменения балансировки самолета при отклонении предкрылков и закрылков. Необычно большая площадь киля компенсирует малое плечо»« хвостового оперения.

   Кабина летчика расположена в носовой части фюзеляжа, имеющего длину 10,6 м. Высокорасположенные за кабиной летчика воздухозаборники обеспечивают подачу воздуха по коротким каналам в турбореактивный двигатель. На опытном образце был установлен турбореактивный двигатель Райт J-65-W-2 с тягой 3270 кг, однако на серийном самолете A4D-1 устанавливается турбореактивный двигатель J-65-W-4 с тягой 3450 кг. Допустимое число Ма конструкции превышает единицу, однако самолет «Скайхоук» рассчитан на дозвуковые скорости горизонтального полета в пределах 0,9–0,95 Ма. При использовании самолета в качестве истребителя-перехватчика его нормальный взлетный вес составляет 6800 кг.

  
   
Хантинг Персиваль Р.84

   июнь 1954

   

[image: bin00000763.jpeg]
   


[image: bin00000764.jpeg]
   



[image: bin00000765.jpeg]
   

Первый опытный образец реактивного учебно-тренировочного самолета «Джет Провост».

   
Являясь одним из первых в мире реактивных учебно-тренировочных самолетов первоначального обучения, Р. 84 «Джет Провост» имеет крыло и хвостовое оперение стандартного учебно-тренировочного самолета «Провост» с поршневым двигателем, смонтированные на фюзеляже, в котором установлен турбореактивный двигатель Армстронг-Сиддли «Вайпер» A.S.V.5 с тягой 745 кг. Самолет Р.84 был разработан по частной инициативе фирмы. В марте 1953 г. фирма получила от ВВС Англии заказ на производство испытательной серии самолетов «Джет Провост» для сравнения с учебно-тренировочным самолетом «Провост» с поршневым двигателем.

   Самолет «Джет Провост», предназначенный для тренировки летчиков в самом начале их летной карьеры, совершил первый полет 26 июня 1954 г. Основной целью при разработке самолета являлось обеспечение безопасного управления, необходимого на начальной стадии обучения. Летные характеристики имели второстепенное значение. На самолете применено высокое шасси с носовым колесом, позволяющее также производить посадку с опущенным хвостом. На нижней поверхности крыла установлены воздушные тормозные щитки, а на верхней поверхности – спойлеры. Внутренние мягкого типа топливные баки имеют общую емкость 775 л. Такой запас топлива обеспечивает самолету продолжительность полета 1,49 часа у земли и 1,82 часа на высоте 6100 м. Продолжительность полета может быть увеличена до 3,06 часа за счет установки на концах крыла еще двух топливных баков емкостью 227 л каждый. Топливная система самолета позволяет производить перевернутый полет с работающим двигателем в течение 60 сек.

   Самолет «Джет Провост» имеет максимальную скорость 485 км/час у земли и 517 км/час на высоте 6100 м. Максимальная дальность полета составляет 790 км при скорости 253 км/час на высоте 6100 м, практический потолок самолета – 9450 м. Нормальный и максимальный взлетные веса равны 2700 и 3070 кг соответственно. Размеры самолета: размах крыла 10,8 м, длина 9,7 м, высота 3,86 м.

  
   
Боинг модель 707 (367-60)

   июль 1954 г.
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Боинг КС-135.

   
Первый реактивный транспортный самолет Боинг модель 367-60 американской конструкции, широко известный как модель 707, был разработан по частной инициативе фирмы, рассчитывающей на его использование в качестве военного самолета-заправщика и гражданского транспортного самолета большой дальности полета. Опытный образец, совершивший первый полет 15 июля 1954 г., имеет гибкое узкое крыло со стреловидностью 35° и четыре турбореактивных двигателя Пратт и Уитни J-57 с тягой около 4300 кг каждый, установленных в четырех мотогондолах, выступающих за переднюю кромку крыла.

   Суживающееся стреловидное крыло имеет составные элероны с большой хордой, расположенные посредине консоли крыла. Такие элероны свободны от реверса на больших скоростях, характерного для элеронов, расположенных на концевых секциях крыла. Крыло снабжено также щелевыми закрылками. Размах крыла и его площадь составляют 39,6 и 223 м2 соответственно. Фюзеляж овального поперечного сечения имеет длину 38,9 м и высоту 11,6 м. Опытный образец самолета был построен в варианте самолета-заправщика. 5 августа 1954 г. ВВС США выдали заказ на постройку увеличенной модели самолета, которая должна получить обозначение КС-135 «Стратотанкер». КС-135 будет иметь по сравнению с опытным образцом удлиненный фюзеляж, максимальный взлетный вес будет увеличен до 102 000–113 000 кг. Разрабатываемый вариант пассажирского самолета, известный как «Стратолайнэр», будет иметь четыре турбореактивных двигателя Пратт и Уитни JT-3-L (гражданский вариант турбореактивного двигателя J-57) с тягой 4300 кг каждый и сможет перевозить 80–130 пассажиров на расстояние свыше 3700 км.

   Во время начальных летных испытаний опытный образец самолета совершил полет между Сиэтлом и Портлендом со средней скоростью 1020 км/час, однако ожидается, что крейсерская скорость самолета будет составлять 840 км/час на высоте около 10 700 м. Опытный образец имеет взлетный вес примерно 86 200 кг; пустая машина весит 40 300 кг. Суммарный запас топлива составляет 67600 л.

  
   
Грумман F9F-9 «Тайгер»

   июль 1954
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Одноместный палубный истребитель F9F-9 «Тайгер».

   
F9F-9 «Тайгер» или модель 198 является первым одноместным палубным истребителем, способным развивать сверхзвуковую скорость в горизонтальном полете. Он совершил первый полет 30 июля 1954 года, спустя 15 месяцев после принятия проекта ВМС США.

   Истребитель «Тайгер» предназначен главным образом для «завоевания господства в воздухе» и во всех отношениях имеет упрощенную конструкцию по сравнению с современными палубными истребителями. Особенное внимание было уделено проблеме уменьшения веса; нормальный взлетный вес истребителя «Тайгер» составляет всего 6300 кг, а его предшественника «Кугар» – 8180 кг. Крыло имеет относительную толщину около 6,5%; его верхняя поверхность выполнена из одного алюминиевого листа. С целью избежания применения сложного и тяжелого механизма складывание крыла самолета для удобства размещения на авианосце выполняется вручную. Крыло снабжено закрылками, установленными по всему его размаху, предкрылками и спойлерами, которые вместе с небольшими элеронами на концах крыла обеспечивают поперечное управление самолетом.

   Первый заказ для авиации ВМС США состоял из шести предсерийных и 39 серийных истребителей «Тайгер». Дополнительные заказы были выданы в октябре 1954 г. Опытный образец, представляющий собой, в сущности, первую предсерийную машину, имеет один турбореактивный двигатель Райт J-65-W-7 с тягой 3400 кг, в то время как серийный образец должен иметь турбореактивный двигатель J-65-W-4 с тягой 3540 кг, которая может быть увеличена примерно до 5000 кг за счет применения дожигания.

   Максимальная скорость истребителя F9F-9 «Тайгер» превышает скорость звука, его практический потолок достигает примерно 15200 м. Вооружение состоит из четырех 20-мм пушек. Размеры самолета: размах крыла 9,6 м, длина 11,9 м, высота 4,5 м.

  
   
Конвэр XFY-1

   август 1954 г.
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Конвэр XFY-1 – первый в мире самолет, успешно осуществивший вертикальный взлет.

   
Самолет Конвэр XFY-1 является результатом конкурса проектов на одноместный истребитель с вертикальным взлетом, проведенного ВМС США в 1950 г. Самолет совершил первый успешный вертикальный взлет 1 августа 1954 г., а первый горизонтальный полет – в ноябре 1954 г.

   На самолете установлен один турбовинтовой двигатель Аллисон YT-40-A-14 мощностью 5850 э. л. с, который специально разработан для вертикального взлета. В течение короткого периода вертикального взлета он развивает максимальную мощность 7100 э. л.с. Самолет, вероятно, явится родоначальником истребителей с вертикальным взлетом, предназначенных для действий с грузовых судов, военных транспортов и небольших военных кораблей. Самолет XFY-1 имеет треугольное крыло со стреловидностью 52° по передней кромке и размахом 7,8 м, а также две вертикальные (верхнюю и нижнюю) хвостовые плоскости, обладающие исключительно большой площадью и размахом 6,9 м. Общая длина фюзеляжа составляет 9,4 м. Сиденье летчика смонтировано на шарнирах и отклоняется вперед на 45°, когда самолет находится в вертикальном полете, оно возвращается в нормальное положение, как только самолет переходит на горизонтальный полет. Шасси самолета состоит из четырех небольших самоцентрирующихся колес, два из которых находятся на концах крыла, а два других – на вертикальных хвостовых плоскостях. При взлете самолет XFY-1 опирается на эти колеса. Шасси обеспечивает устойчивое вертикальное положение самолета, который может опрокинуться только в том случае, когда его продольная ось отклонится от вертикали на угол более 26°.

   Самолет XFY-1 предназначен главным образом для действий с кораблей и может «висеть» в воздухе в вертикальном положении. Нижняя плоскость вертикального оперения может быть сброшена в случае аварийной посадки в горизонтальном положении. Турбовинтовой двигатель Т-40 состоит из двух отдельных двигателей, и при уменьшенной нагрузке самолет XFY-1 может совершать посадку с одним работающим двигателем. Максимальная скорость самолета составляет около 800 км/час,

  
   
Инглиш Электрик P.l

   август 1954
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Первый опытный образец сверхзвукового истребителя перехватчика Инглиш электрик Р. 1.

   
Первый боевой самолет английской конструкции, достигший сверхзвуковой скорости в горизонтальном полете, Инглиш электрик Р.1, впервые поднялся в воздух 4 августа 1954 г., и в течение последующих двух недель он несколько раз превышал скорость звука в горизонтальном полете.

   Многие из конструктивных элементов истребителя Р.1 были предварительно испытаны на самолете Шорт S.B.5, представляющем собой малоскоростную летающую масштабную модель, которая была построена уже после того, как были определены основы конструкции истребителя Р.1. Среднерасположенное крыло имеет стреловидность около 60°. Особый интерес представляют элероны, расположенные поперек концевых частей крыла. Их расположение подобно расположению элеронов треугольного крыла. Фюзеляж имеет значительную высоту, что позволяет установить в его хвостовой части друг над другом два турбореактивных двигателя Армстронг-Сиддли «Сапфир» (возможно, типа A.S.Sa.7 с тягой по 4650 кг каждый). Подвод воздуха к двигателям осуществляется через воздухозаборник типа Пито, выхлоп производится через расположенные друг над другом хвостовые трубы. Такая схема имеет очевидные преимущества в отношении экономии топлива при полете на крейсерской скорости на одном работающем двигателе, без возникновения каких-либо асимметричных сил. Горизонтальное оперение установлено внизу хвостовой части фюзеляжа и свободно от турбулентной спутной струи от крыла. Несмотря на исключительно небольшую толщину, крыло позволяет производить в него убирание основных стоек шасси с носовым колесом.

   В дополнение к обычным опытным образцам был выдан заказ на 20 предсерийных истребителей Р.1, с которыми должны быть проведены различные испытания в интересах дальнейшего развития машины. Никаких данных относительно истребителя Р. 1 не публиковалось, за исключением тех, которые можно установить по имеющимся фотографиям. Максимальная скорость горизонтального полета истребителя Р.1, видимо, будет находиться в диапазоне 1,3–1,5 Ма.

  
   
Фолланд FO 139 «Мидж»

   август 1954 г.
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Самолет «Мидж» – опытный образец легкого одноместного истребителя Fo 145 «Нэт».

   
Будучи убежденным в том, что небольшой, упрощенной конструкции, но обладающий высокими летными качествами самолет может выполнять большинство боевых задач, возлагаемых в настоящее время на тяжелые и сложные одноместные истребители, английский конструктор Петтер приступил в 1951 г. к разработке легкого истребителя, который по сравнению с обычным истребителем потребует для своего производства только 75 человеко-часов, а стоимость его будет в три раза меньше. И это без ухудшения летных характеристик.

   По первоначальному проекту на самолете предполагалось установить турбореактивный двигатель Бристоль «Сатурн» с тягой 1720 кг. С таким двигателем самолет получил наименование Fo 141 «Нэт» Mk.l. Однако прекращение разработки двигателя «Сатурн» вынудило избрать вместо него турбореактивный двигатель Бристоль В. Е. 26 «Орфей» с тягой 2200 кг, который с системой дожигания должен развивать тягу 2720 кг. С этим двигателем истребитель будет называться Fo 145 «Нэт» Mk.2. С целью проверки аэродинамической и конструктивной схем, а также силовых систем истребителя «Нэт» был построен опытный образец – Fo 139 «Мидж» – с маломощным двигателем, который, в сущности, подобен истребителю «Нэт». На самолете «Мидж» установлен турбореактивный двигатель Армстронг-Сиддли «Вайпер» 101 (A.S.V. 5) с тягой 745 кг. Первый полет самолета «Мидж» состоялся 11 августа 1954 г.

   В то время как самолет «Мидж» имеет нормальный взлетный вес только 2040 кг и максимальную скорость 965 км/час, истребитель «Нэт» будет иметь нормальный взлетный вес около 2700 кг и максимальную скорость 1160 км/час. Допустимое число Маха примерно 1,02. Стрелковое вооружение истребителя будет состоять из двух неподвижно установленных 30-мм пушек. Прочность конструкции допускает подвесить под крылом двенадцать 76,2-мм реактивных снарядов или две бомбы по 227 кг, что позволит этому истребителю выполнять задачи непосредственной авиационной поддержки. Скороподъемность у земли будет составлять 40,7 м/сек, а продолжительность полета – 3 часа. Размеры: размах крыла 6,3 м, длина 8,76 м, высота 2,8 м.

  
   
Локхид C-130A «Геркулес»

   август 1954
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YC-130 – опытный образец военно-транспортного самолета С-130А «Геркулес».

   
Первый американский военно-транспортный самолет с турбовинтовыми двигателями Локхид модель 82, или YC-130 был создан в соответствии с тактико-техническими требованиями, разработанными ВВС США совместно с министерством армии и военно-авиационной транспортной службой для военно-транспортного самолета, предназначенного для обеспечения воздушно-десантных операций. Самолет должен был обладать способностью действовать на малых расстояниях и высотах со средними скоростями с небольших, неподготовленных посадочных площадок и в то же время должен был быть способен доставлять военные грузы на большие расстояния на больших высотах и скоростях.

   Самолет характеризуется высокорасположенным крылом большого удлинения, фюзеляжем круглого поперечного сечения с высокоподнятым хвостовым оперением и шасси с узкой колеей, основные стойки которого, имеют по два расположенных тандемно колеса и убираются в большие обтекатели, находящиеся по бокам фюзеляжа. В задней части фюзеляжа расположен грузовой люк, позволяющий производить быструю погрузку крупногабаритных грузов. Самолет приспособлен для использования в качестве самолета-заправщика, для чего на нем может быть установлено шесть топливных баков емкостью 1500 л каждый и необходимое оборудование для заправки самолетов топливом в воздухе.

   Первый из двух опытных образцов самолета YC-130 совершил полет 23 августа 1954 г. с силовой установкой, состоящей из четырех турбовинтовых двигателей Аллисон YT-56-A-1 мощностью 3750 л.с. каждый. Организуется серийное производство самолета модель 182 С-130А «Геркулес» для ВВС США. «Геркулес» будет иметь максимальную скорость на -высоте 9100 м около 650 км/час, крейсерскую скорость – около 610 км/час и максимальную дальность полета – 4000–4800 км. Вес пустого самолета 26 100 кг, нормальный взлетный вес 49 000 кг, максимальный взлетный вес 56 300 кг. Размеры самолета: размах крыла 40,2 м, длина 28,7 м, высота 11,6 м, площадь крыла 162 м2.

  
   
S.I.P.A. 300

   сентябрь 1954
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S.I.P.A. 300 – один из немногих реактивных самолетов, пригодных для начального обучения.

   
Двухместный (с сиденьями, расположенными тандемно) учебно-тренировочный самолет начального обучения S.I.P.A. 300 был разработан в качестве возможной замены в дальнейшем используемых в настоящее время учебно-тренировочных самолетов начального обучения с поршневыми двигателями. При разработке самолета особое внимание было уделено вопросам упрощения его конструкции и эксплуатации. На нем использованы внешние части крыла более раннего самолета S.I.P.A.? 200 «Миниджет». В настоящее время S.I.P.A. 300 имеет один турбореактивный двигатель Турбомека «Палас» с тягой 160 кг, однако на нем предусмотрена возможность установки более мощного турбореактивного двигателя, такого, как «Супер Палас» с тягой 218 кг, Турбомека «Аспин» II или «Марборе» II.

   Самолет S.LP.А. 300 совершил первый полет 4 сентября 1954 г. Турбореактивный двигатель установлен в нижней части фюзеляжа выше задней кромки крыла, подача воздуха к двигателю осуществляется через небольшие воздухозаборники в корневых частях крыла, выхлопная труба расположена под поднятой вверх задней частью фюзеляжа. По утверждению производственников, самолет S. LP. А. 300 будет исключительно дешевым первым в мире реактивным учебным самолетом, предназначенным для начального обучения. Самолет также может использоваться для военной связи. Расчетные характеристики самолета S.I.P.A. 300 следующие: максимальная скорость '358 км/час, крейсерская скорость 328 км/час, дальность полета 695 км, скороподъемность у земли 4,55 м/сек, практический потолок 5030 м. Вес пустого и взлетный вес самолета составляют 500 кг и 850 кг соответственно. Размеры самолета: размах крыла 8 м, длина 6,7 м, высота 1,8 м; площадь крыла 9,5 м2. С турбореактивным двигателем «Супер Палас» самолет S.LP.А. 300 может быть использован как для начального, так и для переходного обучения. Утверждают, что обучающийся летчик сможет перейти сразу на учебно-тренировочный самолет высшего типа, минуя промежуточную ступень.

  
   
Фэйри F.D. 2

   октябрь 1954
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Экспериментальный самолет F.D. 2.

   
Экспериментальный самолет F. D. 2 первоначально предназначался для исследования проблем полета на больших дозвуковых скоростях, однако в процессе проектирования и разработки стало очевидно, что самолет сможет иметь значительно большую скорость. В связи с этим F. D. 2 в настоящее время проходит программу летных исследований на околозвуковых и сверхзвуковых скоростях.

   Самолет F. D. 2 совершил первый полет 6 октября 1954 г. Он имел весьма совершенную аэродинамическую схему. На самолете применено небольшое треугольное крыло с относительной толщиной в пределах 4–5%. Несмотря на исключительно малую толщину профиля, основные стойки шасси почти полностью убираются в крыло. В фюзеляже самолета установлено шарнирное устройство, обеспечивающее отклонение вниз носовой части фюзеляжа с целью улучшения обзора при посадке. Обзор вперед на данном самолете сильно ограничен вследствие весьма большой длины носовой части фюзеляжа и большого угла атаки при подходе на посадку, который характерен для самолетов с треугольным крылом.

   Позади выдвинутой вперед кабины летчика фюзеляж самолета имеет почти постоянное поперечное сечение. В фюзеляже установлен турбореактивный двигатель Роллс-Ройс «Эвон» с тягой около 4540 кг, подача воздуха к которому осуществляется через воздухозаборники в корневых частях крыла. Форма хвостовой части фюзеляжа свидетельствует о том, что тяга двигателя «Эвон» может быть увеличена за счет дожигания. Окончательному выбору схемы самолета F.D.2 предшествовали многочисленные испытания моделей в аэродинамической трубе. Можно ожидать, что экспериментальный самолет F.D.2 будет развивать в горизонтальном полете скорость, значительно превышающую скорость звука. К моменту сдачи книги в печать данных о геометрических размерах и весовых характеристиках самолета не имелось.

  
   
Цессна XT-37

   октябрь 1954
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Цессна XT 37 – первый построенный в США реактивный уче6но-треннровочный самолет переходного типа.

   
Самолет Цессна модель 318 или XT-37 был разработан в соответствии с тактико-техническими требованиями ВВС США 1952 г. для реактивного учебно-тренировочного самолета переходного типа, используемого при переходе от начального обучения на учебном самолете с поршневым двигателем на повышенную ступень обучения на скоростном реактивном самолете. Самолет XT-37, совершивший первый полет 12 октября 1954 г., имеет силовую установку, состоящую из двух турбореактивных двигателей Континенталь J-69-T-15 (спроектирован на базе турбореактивного двигателя Турбомека «Марборё») с тягой по 418 кг каждый, расположенных в корневых частях крыла. Самолет XT-37 имеет необычное для американских учебных самолетов расположение сидений инструктора и курсанта – рядом. Самолет имеет цельнометаллическую конструкцию, крыло снабжено щелевыми закрылками, обеспечивающими большое увеличение подъемной силы, воздушные тормоза расположены на нижней поверхности передней части фюзеляжа, в убранном положении они находятся заподлицо с обшивкой фюзеляжа. Воздушные тормоза обеспечивают управление скоростью и углом пикирования на всем диапазоне скоростей. На самолете установлено оборудование для дневных и ночных полетов по приборам, сбрасываемый фонарь и катапультируемые сиденья. Интересной особенностью конструкции является применение предохранительных щитков, автоматически прикрывающих воздухозаборники, когда шасси находится в выпущенном положении, и убирающихся одновременно с убиранием шасси. Щитки предохраняют от попадания в воздухоканалы двигателей камней и всякого мусора при взлете и посадке.

   Максимальная скорость самолета XT-37 на высоте 10 700 м (с половинным запасом топлива) составляет 628 км/час, максимальная дальность полета (при резервном запасе топлива на 30 мин. полета) на крейсерской скорости 495 км/час составляет 1500 км, скороподъемность у земли – 15,2 м/сек, взлетный вес и вес пустого самолета .– 1410 и 2540 кг соответственно. Размеры самолета: размах крыла 10 м, длина 8,55 м, высота 2,7 м, площадь крыла 16,9 м2.

   

   
Мак-Доннэл F-101A

   октябрь 1954
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Самолет F-101A «Вуду». представляет собой дальнейшее развитие истребителя XF-88 выпуска 1948 г. и отличающийся от него большими геометрическими размерами и более мощной силовой установкой.

   
Дальний истребитель сопровождения F-101A «Вуду», вероятно, является самым тяжелым и, несомненно, самым энерговооруженным одноместным боевым самолетом. Его первый полет состоялся в октябре 1954 г. Истребитель F-10IA разработан на базе опытного самолета XF-88 выпуска 1948 г. (см. стр. 148), силовая установка истребителя состоит из двух турбореактивных двигателей Пратт и Уитни J-57-P-13 с тягой 4300 кг каждый. Двигатели, снабженные короткой форсажной камерой, наполовину скрыты в утолщенной нижней части фюзеляжа. Максимальный взлетный вес истребителя F-10IA составляет более 18 000 кг, однако площадь его крыла примерно равна площади крыла истребителя Глостер «Метеор» F.8. взлетный вес которого в два раза меньше, чем у истребителя «Вуду».

   Помимо двигателей большей мощности, истребитель F-101 отличается от самолета XF-88 также удлиненным фюзеляжем, позволившим разместить дополнительные топливные баки, увеличившие основной запас топлива более чем на 9 500 л. Длина фюзеляжа составляет 20,5 м. Размах крыла, как и размах крыла самолета XF-88 составляет 12,1 м. Первоначально форма крыла в плане была выбрана такой же. как и более раннего самолета, однако позднее при дальнейшем развитии конструкции площадь крыла была увеличена за счет расширения назад корневых частей, что изменило форму крыла в плане. На этих дополнительных участках крыла установлены большие тормозные щитки несимметричной формы. Киль имеет весьма малое удлинение и несет на себе высокорасположенный управляемый стабилизатор с большим диапазоном углов отклонения, имеющий значительное поперечное «V». Неподвижное стрелковое вооружение состоит из четырех или шести 20-мм пушек М-39. Несмотря на значительную толщину корневых секций крыла, общая относительная толщина профиля составляет всего окаю 6%. уменьшаясь до 4 – 4,5% на концах крыла.

   При использовании системы дожигания максимальная скорость истребителя на высоте 11 000 м составляет около 1 570 км/час, а скороподъемность у земли – 81,3 м/сек. Фоторазведывательный вариант истребителя имеет обозначение RF-101A.

   

   
Самолеты - летающие лаборатории
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Экспериментальный летательный аппарат фирмы «Роллс-Ройс, предназначенный для исследования проблем вертикального взлета и посадки.

   
В течение последних более чем двух десятилетий стало обычным использовать планеры существующих самолетов для испытаний в воздухе новых авиационных двигателей. Такая практика привела к созданию большого количества разнообразных и интересных «гибридных» самолетов, известных как летающие лаборатории, большинство которых изображено в разделе «Развитие авиационных реактивных двигателей» настоящей книги; данные о них помещены в табл. 2. В таблицу включены также реактивные варианты самолетов с поршневыми двигателями, созданные для исследований с целью развития планера самолета, а не его двигателей.

   Подавляющее большинство самолетов – летающих лабораторий предназначено для испытания новых двигателей, однако некоторые из них были разработаны с целью исследования различных аспектов применения реактивных двигателей. Наиболее интересным примером последней группы самолетов – летающих лабораторий является экспериментальный летательный аппарат (см. рисунок), построенный фирмой «Роллс-Ройс» для исследования проблем вертикального взлета. На аппарате установлены два турбореактивных двигателя «Нин» с тягой 2270 кг каждый. Выхлопные струи двигателей направлены вниз. Аппарат представляет собой ферму, несущую на себе топливные баки, сиденье летчика и приборное оборудование. Управление движением аппарата по вертикали (вверх или вниз) осуществляется за счет увеличения или уменьшения тяги турбореактивных двигателей. Горизонтальное перемещение достигается за счет наклона всего аппарата при помощи вспомогательных выхлопных труб, находящихся с каждой стороны аппарата. Количество подаваемого воздуха к направленным вниз каналам может регулировать летчик. Небольшие изменения тяги позволяют наклонять аппарат в любом выбранном направлении.

   Экспериментальный летательный аппарат фирмы «Роллс-Ройс» предназначен главным образом для исследования проблем устойчивости и управляемости самолетов с вертикальным взлетом.

  
   
   Примечания

  

  


    *

   

   Таблицы 1 и 2 из «карманной» версии FB2 исключены по причине их громоздкости

  Content
Грин Уильям и др Реактивные самолеты мира
Грин Уильям и др Реактивные самолеты мира
Германия
Германия
Хейнкель Нe-176
Примечания
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